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RESUMO

BRUM, G.A. Integracao do X-Plane e Simulink na Modelagem e Simulagcao de uma
Aeronave Conceitual. 2025. 143 f. Trabalho de Conclusao de Curso (Graduagao em Enge-
nharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia- MG, 2025.

Este Trabalho de Conclusao de Curso propde a modelagem e andlise de uma aeronave conceitual
wide-body com capacidade para aproximadamente 500 passageiros, explorando métodos inte-
grados de engenharia aerondutica para o desenvolvimento de projetos preliminares. A proposta
foi orientada pelo levantamento de dados histéricos de aeronaves comerciais de grande porte
do mesmo segmento.

Com base nesses parametros, foi realizada a modelagem tridimensional da aeronave utili-
zando o Plane Maker, ambiente do simulador X-Plane 11, reconhecido internacionalmente pela
sua precisao na simulagao aerodinamica. O modelo virtual possibilitou simulacoes de regimes
de voo, com foco na validagdo do comportamento dindmico da aeronave em certas condi¢oes
de voo.

Em paralelo, foi desenvolvido um modelo computacional, implementado em MATLABO,
no qual as equagoes de movimento da aeronave foram elaboradas para permitir a andlise de
estabilidade, controle e desempenho em diversas condi¢bes operacionais. A comparagao entre
os resultados obtidos por meio do simulador X-Plane e os calculos numéricos fornecidos pelo
c6digo computacional evidenciou um bom grau de correlacao, confirmando a confiabilidade das
ferramentas utilizadas.

O trabalho destaca a relevancia de metodologias hibridas que associam modelagem empirica,
simulagoes computacionais e validagao cruzada para o desenvolvimento e avalia¢cao de projetos
aeronauticos. Além disso, ressalta a aplicabilidade de recursos amplamente acessiveis e de reco-
nhecida eficacia, como o X-Plane, no apoio a anélises preliminares de engenharia, contribuindo

para o avango de praticas educacionais e profissionais na area.

Palavras-chave: Simulador de voo, X-plane, mecanica de voo, Simulink, projeto conceitual
de aeronave, protocolo UDP, ensaio em voo, qualidades de voo, Plane Maker, estabilidade

dindmica de aeronaves.



ABSTRACT

BRUM, G.A. Integracao do X-Plane e Simulink na Modelagem e Simulagcao de uma
Aeronave Conceitual. 2025. 143 f. Trabalho de Conclusao de Curso (Graduagao em Enge-
nharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia- MG, 2025.

This Undergraduate Thesis proposes the modeling and analysis of a conceptual wide-body air-
craft with a capacity for approximately 500 passengers, exploring integrated methods of aero-
nautical engineering for preliminary design development. The proposal was guided by a survey
of historical data from large commercial aircraft in the same segment.

Based on these parameters, a three-dimensional model of the aircraft was developed using
Plane Maker, an environment within the X-Plane 11 simulator, internationally recognized for
its accuracy in aerodynamic simulation. The virtual model enabled flight regime simulations,
focusing on validating the aircraft’s dynamic behavior under specific flight conditions.

In parallel, a computational model was developed, implemented in MATLAB®©, where the
aircraft’s equations of motion were formulated to allow stability, control, and performance
analysis under various operational conditions. The comparison between the results obtained
from the X-Plane simulator and the numerical calculations provided by the computational code
demonstrated a high degree of correlation, confirming the reliability of the tools used.

The work highlights the relevance of hybrid methodologies that combine empirical mode-
ling, computational simulations, and cross-validation for the development and evaluation of
aeronautical projects. Furthermore, it emphasizes the applicability of widely accessible and
proven-effective resources, such as X-Plane, in supporting preliminary engineering analyses,

contributing to the advancement of educational and professional practices in the field.

Keywords: Flight simulator, X-Plane, flight mechanics, Simulink, aircraft conceptual de-

sign, UDP protocol, flight testing, flight qualities, Plane Maker, aircraft dynamic stability.
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1 Introducao

O desenvolvimento de aeronaves comerciais modernas requer a aplicacao integrada de diver-
sos conceitos da engenharia aeronautica, envolvendo desde modelagens empiricas baseadas em
regressoes estatisticas até simulacoes computacionais avancadas. Neste trabalho, é apresentada
a concepc¢ao e modelagem de uma aeronave conceitual wide-body, projetada para o transporte
de aproximadamente 500 passageiros, posicionando-se como potencial concorrente de modelos
consagrados, como o Boeing 787-10, o Airbus 350-1000 e o Boeing 777-300ER.

A proposta de modelagem foi fundamentada inicialmente na anélise de regressdes obtidas
a partir de bancos de dados histéricos de aeronaves de grande porte, associadas. Tais dados
foram empregados para estimar os principais parametros geométricos e de desempenho da
aeronave, como envergadura, area de asa, razao de aspecto, poténcia propulsiva e capacidade
de combustivel, dentre outros.

A partir dessas estimativas preliminares, a aeronave conceitual foi modelada tridimensio-
nalmente utilizando o software Plane Maker, ferramenta integrante do simulador X-Plane 11.
A escolha deste ambiente de modelagem e simulacao se justifica pelo elevado grau de fidelidade
aerodinamica que o X-Plane proporciona, sendo, inclusive, um software aprovado pela Federal
Aviation Administration (FAA) para determinadas aplicacoes de treinamento e andlise. Este
simulador opera com base no método de "blade element theory”, o que permite uma simulacao
detalhada das forcas e momentos atuantes na aeronave ao longo de diversas condigoes de voo.

Paralelamente ao processo de modelagem no ambiente grafico do Plane Maker e simulacoes
no X-Plane 11, foi desenvolvido um codigo computacional em MATLABO destinado a im-
plementacao das equagoes de movimento da aeronave em seis graus de liberdade. O modelo
matematico contempla as principais forgas aerodindmicas (sustentagao, arrasto, forca lateral),
bem como os momentos associados aos trés eixos de rotagao (rolamento, arfagem e guinada).
Este codigo foi utilizado para realizar analises de estabilidade e controle, além de avaliar o
comportamento da aeronave sob condicoes especificas de voo.

Dentre as condicoes analisadas, destaca-se a simulagao do voo de cruzeiro trimado, ou seja,
a configuracao em que a aeronave mantém uma trajetéria retilinea e nivelada sem a necessidade
de comandos adicionais do piloto. Para esta condic¢ao, foram obtidos resultados relevantes, como
o angulo de ataque de equilibrio, variaveis de estado longitudinal e latero-direcional, a posicao
da manete de poténcia e as deflexdes das superficies aerodinamicas, incluindo profundor, leme
e ailerons.

Os resultados obtidos a partir do modelo computacional linear e nao linear foram com-
parados diretamente com os resultados provenientes das simulagoes realizadas no X-Plane 11,
evidenciando uma boa correlagao entre ambos. A discrepancia observada entre as variaveis ana-
lisadas pode ser devido a diferencas entre o posicionamento correto do CG bem como o método
que o X-plane utiliza para determinar o momento de inércia da aeronave. Tal comparacao
nao apenas valida o modelo matematico implementado, como também confirma a robustez das
ferramentas de simulacao adotadas neste estudo.

Assim, este trabalho demonstra a importancia da integragdo entre modelos empiricos, si-
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mulacoes computacionais e ambientes virtuais de voo no processo de avaliagdo do comporta-
mento dindmico de qualquer aeronave e suas qualidades de voo, além de ressaltar a aplicabili-

dade de metodologias acessiveis.
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2 Revisao de Literatura

O desenvolvimento de modelos computacionais para a simulacao do comportamento de
aeronaves exige uma abordagem integrada que contemple diversos aspectos da mecanica de
voo. Para representar adequadamente o movimento da aeronave, é imprescindivel a formulagao
de um modelo matematico capaz de descrever a interagao entre as forgas e momentos atuantes,
as condigoes atmosféricas, o sistema propulsivo e as caracteristicas geométricas do veiculo.

Inicialmente, destaca-se a importancia do modelo atmosférico, que fornece as condic¢oes de
contorno essenciais para o calculo das forcas aerodinamicas e do desempenho propulsivo. Co-
mumente, utiliza-se a Atmosfera Padrao Internacional (ISA), que define a distribuicao vertical
de propriedades como temperatura, pressao, densidade e velocidade do som em funcao da al-
titude. Essas variaveis sao fundamentais para a determinac¢ao da sustentacao, resisténcia ao
avanco e do empuxo gerado pelos motores.

A modelagem aerodindmica desempenha um papel central nesse processo, pois estabelece a
relacdo entre a configuracao geométrica da aeronave e os esforcos a ela aplicados. As forcas ae-
rodinamicas sao geralmente decompostas em trés componentes principais: sustentagao, arrasto
e forca lateral, enquanto os momentos sao expressos em torno dos eixos de arfagem, rolagem
e guinada. A determinacao dessas forcas e momentos pode ser realizada por meio de métodos
empiricos, de dados experimentais em tinel de vento ou de abordagens numéricas baseadas
na solugao das equagodes que regem o escoamento, como a Teoria de Painéis ou o Método de
Elementos de Asa. Em ambientes de simulagdo, é comum a parametrizacdo dos coeficientes
aerodinamicos em funcao de varidveis como angulo de ataque, angulo de deriva e ntimero de
Mach, possibilitando a obtencao de respostas realistas frente as diferentes condigoes de voo.

Complementarmente, o modelo propulsivo é responsavel por caracterizar a geragao de em-
puxo, elemento indispensavel para a propulsao da aeronave. A modelagem do sistema propul-
sivo depende do tipo de motor utilizado, como turbojatos, turbofans, turboélices ou motores a
pistao, e considera pardmetros como a altitude, a velocidade do ar e a temperatura atmosférica.
O empuxo é representado como uma forca vetorial aplicada a fuselagem e sua magnitude e
dire¢ao variam conforme o regime operacional do motor e o perfil de missao.

Para descrever o movimento da aeronave no espaco tridimensional, sdo empregados diferen-
tes sistemas de referéncia, cada um adequado a uma etapa especifica da analise. O sistema de
referéncia do corpo, fixado a estrutura da aeronave, possui o eixo longitudinal orientado para
frente, o eixo lateral para a direita e o eixo vertical dirigido para baixo, segundo a convencao
aeronautica. Por sua vez, o sistema de referéncia aerodindmico estd alinhado com o vetor ve-
locidade relativa do ar, permitindo a definicdo de angulos cruciais como o angulo de ataque
e o angulo de derrapagem. Em analises de estabilidade, é frequente o uso de um sistema de
referéncia de estabilidade, ajustado para facilitar a avaliacdo do comportamento dinamico da
aeronave frente a perturbacdes.

Associado a esses sistemas, estd a caracterizagao das velocidades angulares da aeronave, que
representam as taxas de variagao de sua orientacao no espaco. Tais velocidades sao expressas

em torno dos eixos do sistema de referéncia do corpo: velocidade de rotagdo em rolagem,
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em arfagem e em guinada. Esses pardmetros sao essenciais na formulacao das equagoes de
movimento, que descrevem a evolucao temporal do estado da aeronave, considerando nao apenas
as forcas externas, mas também os efeitos inerciais.

Neste contexto, destaca-se a aplicagao do simulador de voo X-Plane, amplamente utilizado
em projetos de pesquisa e desenvolvimento, bem como na validacao de modelos de aeronaves. O
X-Plane diferencia-se por adotar uma abordagem baseada na teoria de elementos de pa (Blade
Element Theory), que permite a decomposi¢ao das superficies aerodindmicas — como asas,
empenagens e hélices — em pequenas se¢oes ao longo de seu comprimento. Para cada secao,
sao calculadas localmente as for¢cas e momentos resultantes da interagao com o escoamento,
considerando parametros como o angulo de ataque, a velocidade relativa e as caracteristicas
geométricas do perfil. Esse método possibilita uma simulacao altamente detalhada e adaptavel
a diferentes configuragoes de aeronaves, sendo especialmente 1til na modelagem de projetos
conceituais, onde a disponibilidade de dados experimentais pode ser limitada. A interacao en-
tre os modelos aerodinamico, propulsivo e dindmico é realizada em tempo real, fornecendo uma
plataforma robusta para a anélise do comportamento de voo sob diversas condig¢oes operacio-
nais.

Assim, a integracao entre a modelagem matematica da mecéanica de voo e o ambiente de
simulagao do X-Plane configura-se como uma ferramenta poderosa para o estudo, a validacao e
a otimizacao de aeronaves conceituais, permitindo uma representacao fidedigna dos fenémenos

fisicos envolvidos no voo.

2.1 Modelo Atmosférico

Para determinar as forcas e momentos aerodindmicos, bem como a forca propulsiva, a
densidade do ar é necessaria.

A densidade do ar é calculada por meio de um modelo atmosférico dependente da altitude.
Serd adotado o modelo ISA (International Standard Atmosphere). Este é um padrdo bem
aceito para estudos conceituais, onde as variagoes verticais de densidade sao avaliadas para
uma temperatura padrao (dia padrao).

Segundo o modelo ISA da Fig 2.1, para um dia padrao com temperatura de 7' = 15°C ao
nivel do mar. O comportamento da densidade do ar (p) em funcao da altitude geopotencial
(H) é dado por:

(1.0488)42559 H<0
p =14 (1.0488 — 23.6594 x 10~CH)*25% 0 < H < 11,000m
2.0621 exp(—0.1577 x 1073H)  11,000m < H < 20,000m
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FIGURA 2.1 — Perfil da variagdo da temperatura x altitude no modelo ISA. Fonte: Adaptado
de (Sadraey, 2017)

2.2 Modelo Aerodinamico

Uma das técnicas mais amplamente utilizadas para a modelagem de forcas e momentos
aerodinamicos fundamenta-se nos coeficientes adimensionais. Dentre eles, destacam-se os coe-
ficientes de sustentacao, arrasto, forca lateral, momento de rolamento, momento de arfagem e

momento de guinada.

L D Y

Cr=—, Cp=—, Cy=— 2.1
L qu ) D qu ; Y qu ( )
Coeficientes de momento de rolamento Cj, arfagem C,, e guinada C,, :
g[l a a
C A Sa (2.2)

= oL Cn = o= Cn =
qaSb’ qaSc qaSh

Os parametros S, ¢ e b sdo a area de referéncia da asa, a sua corda média aerodinamica e

envergadura. ¢4 ¢ a pressao dinamica:

1
da = §PV2 (2:3)
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Onde p é a densidade do ar na condi¢ao estudada e V' a velocidade aerodinamica.

2.2.1 Derivadas de Estabilidade e Controle

A aerodinamica é uma disciplina derivada da mecéanica dos fluidos, caracterizada por um
escopo tedrico e pratico abrangente. Diversas técnicas podem ser aplicadas para modelar um
mesmo fenomeno aerodinamico, cada uma com diferentes niveis de precisao e fidelidade. Por-
tanto, ao realizar uma modelagem aerodinamica, é essencial realizar uma andlise criteriosa dos
pros e contras de cada abordagem, de modo a selecionar a técnica mais apropriada para cada
situagao especifica.

Do ponto de vista pratico, a escolha da técnica de modelagem depende do grau de fidelidade
desejado para os resultados e dos recursos computacionais e experimentais disponiveis. Ja
do ponto de vista conceitual, a escolha depende dos parametros fundamentais associados ao

escoamento, tais como:

e Faixa de velocidade: subsonica, transonica, supersonica, hipersonica;
e Escoamento laminar ou turbulento: niimero de Reynolds;

e Dindmica do escoamento: regime estacionario ou nao estacionario;

Distribuicao espacial: bidimensional, tridimensional;

Continuidade: niimero de Knudsen.

Como exemplo de escolha, cita-se duas situagoes de projeto:
1. O desenvolvimento da juncao entre um flap e o bordo de fuga de uma asa;

2. A determinacao da forma em planta de uma asa durante o projeto conceitual de uma

aeronave.

No primeiro caso, o problema requer uma cuidadosa caracterizagao da distribuicao de forcas
sobre o flap, pois isso vai determinar os seus elementos estruturais. Além disso, é necessario
um estudo de aerodinidmica nao linear para verificar o descolamento da camada limite. Por
outro lado, no segundo caso, o maior interesse estd no estudo paramétrico acerca do impacto
de afilamento, enflechamento, alongamento e area da asa sobre caracteristicas elementares de
desempenho, acerca das quais admite-se certo nivel de incerteza.

Para tratar o primeiro caso, ferramentas de dindmica dos fluidos computacional e ensaios
em tiunel de vento sdo bem-vindos; ao passo que, no segundo caso, simples equacoes analiticas
e dados semi-empiricos sao suficientes. Além disso, no primeiro caso, é conveniente um estudo
de aerodindmica nao estacionaria para verificar a existéncia de vértices induzidos pela deflexao
do flap, enquanto que, no segundo caso, técnicas de aerodinamica estacionaria ja fornecem
resultados satisfatorios. A modelagem aerodindmica para mecanica de voo possui diferentes

necessidades especificas, que podem ser resumidas nos seguintes pontos:
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» Representatividade dos coeficientes de forca e momento: E necessario saber os
coeficientes de for¢a e momento no aviao como um todo, ou seja, representativos das
forcas e momentos resultantes. Isso é fundamental para garantir que as forgas e momentos

calculados sejam precisos e confiaveis.

o Compatibilidade com as equacoes de dinamica: As forcas e momentos calculados
devem ser compativeis com as equagoes de dinamica de translacao e rotacao de corpo
rigido. Isso garante que as forcas e momentos calculados sejam consistentes com as

equagoes que governam o movimento da aeronave.

o Precisao: A precisao do modelo aerodindmico deve ser compativel com os erros tolera-
dos em calculos de equilibrio, estabilidade dindmica, simula¢ées numéricas e projeto de

controladores.

e Custo Computacional: Além disso, o custo computacional dos modelos aerodindmicos
deve ser compativel com as rotinas de solu¢do numérica das equacoes diferenciais de

dinamica de translagao e rotacao.

Para suprir essas necessidades, uma das técnicas de modelagem aerodinamica mais uteis consiste
em derivadas de estabilidade e controle. Este método se baseia na ideia de aerodinamica quase-
estacionaria e linear, utilizando linearizacdo por partes e armazenamento de resultados em
lookup tables, desenvolvido a partir do conceito de expansao em séries de Taylor.

Considere que um coeficiente aerodindmico genérico Cp é expandido em série de Taylor

CO1mo:

" 0C; " OC
= (Iz — l’io) + Z TD (Uj — Ujo) (24)

T=T0,U=Ug j=1 J lz=x0,u=u0

Co=C
] D0+i:1 o,

Na equagao (2.4):

e x;,1=1,2,...n,s30 as n variaveis de estado com impacto sobre o coeficiente adimensional

Cr;
e uj,J=1,2,...m, sao as m varidveis de controle;

o T;0,0 = 1,2,...n, sdo os valores das variaveis de estado em uma condi¢ao de referéncia

wn.
07

e ujo,j = 1,2,...m, sao os valores das varidveis de controle na condi¢ao de referéncia;

« (Cn, € o valor do coeficiente na condigao de referéncia.

As derivadas presentes na equagao (2.4) sao nomeadas como:

ach

o sao as derivadas de estabilidade.

aCH

5. sdo as derivadas de controle.
J
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o Um coeficiente adimensional genérico C possui uma derivada de estabilidade associada

a cada variavel de estado, e uma derivada de controle para cada variavel de controle;

aCH
Ou;

%C‘j significa que as derivadas de estabilidade e controle
Ti |z=x0,u=ug T=x0,u=UQ

sao constantes, cujo valor numérico é calculado no estado e controle de referéncia:

« A notagao

To = [T1y, D29, -+ Tngl” € Ug = [Ung, Uy, - - - > Uy - (2.5)

Para ilustrar melhor o conceito, a seguir sao apresentadas as principais variaveis de estado
e controle que influenciam a aerodinamica de uma aeronave corpo rigido em regime de voo

subsOnico quase estacionario:
o Variaveis de estado, x;: o, 3,p,q,r, &, B;
« Varidveis de controle de avido com configuracao tradicional, u;: de, 4, € 9.

As derivadas de varidveis de estado & e 3 representam os efeitos de aerodindmica nao
estacionaria, correspondendo a uma forma aproximada de modelar o atraso na resposta aero-
dindmica.

Os coeficientes a serem calculados sao aqueles que identificam as forcas e momentos aero-

dindmicos resultantes, ou seja:
® CD: CL7 CD? CY7 Cl? Cm7 € Cn
Para simplificar a representacao, a seguinte notacado compacta é estabelecida:

% =Ch. % — Oy
8(177;

=T0,u=ug

(2.6)

“j

T=x0,u=uQ

Usando esta notacao, chega-se na lista de derivadas de estabilidade e de controle apresentada
na Tabela 2.1.

a B p q¢ v & B b b 6

Cr Cu, Cp, Cn, Cp, Cp O, Cp, Cr, O, O
Cp Cp, Cp, Cp, Cp, Cp, Cp, Cp, Cp,, Cp,; Cp,
Cy Oy, Cy, Oy, Cy, Cy. Cy, Cy, Oy Oy Oy,
a G, G, G, G, G G, G, G, G, G
Co Comw Coy Cuy Gy Cmy Coy Coy Crg. Gy Gy,
C, Cn. Cny Co Cn Cu Cuno Cn Cn  Cn C,

B P q

B

TABELA 2.1 — Tabela de derivadas de estabilidade e controle associadas as variaveis adotadas.

Todas as derivadas de estabilidade e controle devem ser adimensionais, desta forma, uma

normalizagao é necessaria quando a variavel de estado é uma taxa de variacao angular:
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Onde V, é a velocidade do escoamento nao perturbado.

(2.7)

A normalizagao envolvendo ¢ é adotada para as variaveis da dindmica longitudinal z; = ¢
ou r; = ¢. Ja a normalizacao em funcao de b é usada para as variaveis da dindmica latero-

direcional: z; = p, z; =r ou x; = .

Os coeficientes aerodinamicos, como ja discutido, devem ser calculados para uma condi¢cao

de voo de referéncia, a qual é estabelecida como:
HZHO; VZVOO: o = Qp, 6:/607 P=Do, 4 =4qo, " =Top, 56:5607 50,:5@07 57‘:57’0-

Em estudos conceituais, como o desse trabalho, um modelo aerodindmico é determinado

geralmente para uma unica condicao de referéncia. A situacdo mais comum é:

Em situacoes mais gerais, gera-se uma lookup table, que é uma tabela combinando diversas
condicoes de referéncia, sendo as derivadas calculadas para cada uma delas. Na medida em que
a condi¢ao de voo vai se desviando do ponto de referéncia atual, os coeficientes sdo interpolados

levando em conta a proxima condic¢ao.

2.2.2 Sintese do Modelo

Com base nas hipoteses e notagoes previamente estabelecidas, os coeficientes aerodindmicos
podem ser expressos como a soma dos efeitos individuais de cada variavel de estado e controle.
Uma hipdtese adicional é adotada para simplificar o modelo: a separacao dos efeitos lon-
gitudinais e latero-direcionais. Essa hipdtese é valida para pequenos desvios da condicao
de equilibrio de voo reto e nivelado, com angulos de ataque e derrapagem moderados. De
acordo com essa separagao, as variaveis longitudinais nao influenciam as forcas e momentos
latero-direcionais e vice-versa.

O coeficiente de sustentacao pode ser representado como:

& .
Cr = Cuy+ Croa+ 50— (Cr,g+ Cr,é) + Cy, 6. (2.8)
Coeficiente de Arrasto
Cp = Cp, + Cp, o+ % (Cp,a + Cp,d) + Cn, 6. (2.9)
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Outra possibilidade é a polar de arrasto:

Cp = CDO + k. Cr, + ]{IC% (210)
Coeficiente de Forga Lateral
b .
Cy = Oy, + Oy, + g (Cup + Opr o+ Oy ) + C, b+ Oy, (2.11)

Coeficiente de Momento de Arfagem

Cho = Chg + Cht + 2‘20 (Conyd + Cong @) + Cry 6 (2.12)
Coeficiente de Momento de Rolamento
Ci=Ciy+ Ciyf+ 5 (Cup+ Cir + Ciyf) + o B +-Co 3, (2.13)
Coeficiente de Momento de Guinada
Cpp = Cy + Cr, 3+ 2&0 (Coyp + Coy7 + Coy B) + Chay B0+ Ciy 6, (2.14)

Nas equagdes (2.8), (2.9) e (2.12) relativas aos coeficientes longitudinais, ndo hé dependéncia
com as varidveis de estado e controle latero-direcionais 3, p, r, 3, 0, e d,; enquanto que nas
equagoes (2.11), (2.13) e (2.14) correspondentes aos coeficientes latero-direcionais, nao ha de-

pendéncia com as variaveis de estado e controle longitudinais «;, q, & e 9.

2.2.3 Meétodos de Modelagem Aerodinamica

As derivadas de estabilidade e controle dependem da condi¢ao de voo, que é majoritaria-

mente definida por:

o Altitude H;

e Velocidade de voo V.
Elas também dependem das condic¢oes de linearizagao:

. Angulos de ataque e derrapagem: ag e [y;
o Velocidades angulares: pg, qo € 7o;

o Deflexdes das superficies de controle: d.,, 04, € Oy, -

A geometria da aeronave vai determinar como as derivadas de estabilidade e controle mudam

de uma aeronave para outra. As variaveis mais significativas sao:
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o Forma em planta da asa e estabilizadores horizontal e vertical, bem como suas tor¢oes

aerodinamicas e angulos de incidéncia;
o Aerofélios da asa e estabilizadores (empenagens);
o Geometria da fuselagem;
« Interferéncia entre asa, estabilizadores e fuselagem;

o Instalacao do sistema propulsivo.

As derivadas de estabilidade e controle também se alteram com configuracdo em uso na

aeronave:

o Acionamento dos dispositivos de aumento de sustentacao: flaps, slats;
« Extensao dos trens de pouso;

o Acionamento de outros dispositivos de asa, tais como spoilers e freio aerodindmico.

Os métodos de modelagem aerodinamica mais adequados para o calculo das derivadas de
estabilidade e controle dependem da fase do projeto da aeronave, do grau de fidelidade desejado

e do custo/beneficio. Por exemplo:

o Fase de projeto conceitual: métodos semi-empiricos, métodos numéricos de painéis

em condigoes lineares e estacionarias;

o Fase de projeto preliminar: modelos de pequena escala em tiuneis de vento, dinamica

dos fluidos computacional (CFD);

» Fase de projeto detalhado: CFD, modelos de maior escala em tineis de vento, ensaios

em voo.

No ambiente académico, geralmente se utilizam as técnicas de projeto conceitual. Os
métodos semi-empiricos sao um bom recurso por fornecerem solugdes analiticas, que eviden-
ciam as principais relagoes de causa e efeito. Apesar de simplificados, podem ser corrigidos com
resultados experimentais e dados histéricos de aeronaves similares. Alguns livros sumarizam
estes métodos, por exemplo a sequéncia do Roskam (1997a).

Os métodos semi-empiricos, além de serem disponibilizados em livros, sdo implementados
em softwares acessiveis, tais como o DATCOM (1979).

Entre as opg¢oes de métodos simples para aerodinamica de painéis, uma sugestao sao os
softwares Tornado (Melin, 2000)), Open Vsp(Open Vehicle Sketch Pad) (NASA, 2023) ou o AVL
(Athena Vortex Lattice) (Mark Drela, 2023) todos implementam um algoritmo de aerodindmica
estacionaria VLM (Vortex Lattice Method)
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2.3 Modelo Propulsivo

Para determinar a tracao de um ou mais motores, é necessario desenvolver um modelo
propulsivo. Em geral, modelos propulsivos detalhados sao complexos e dependem do tipo de
motor e sua integragdo a aeronave, incluindo componentes como bocais de entrada (inlets),
naceles e pilones, bem como parametros associados as condigdes de voo, tais como altitude,
temperatura e velocidade. No entanto, em vez de utilizar modelos complexos, é comum em-
pregar modelos simplificados que consideram a tragao (ou poténcia) méxima em uma condi¢ao
de operacgao especifica e as variacoes dessa tracao maxima em funcao de pequenas alteracoes
de altitude e velocidade, conforme abordado em estudos de desempenho de aeronaves. Esses
modelos simplificados também sao utilizados em andlises de mecéanica de voo.

A seguir, é apresentado um modelo simplificado de um motor turbofan:

Tp
F = 6,F s, <p> (2.15)
Pi

Onde 6, representa a posicao da manete de combustivel, 6, € [0, 1], que determina a tragao
T a partir da tragdo maxima disponivel 7T},,,,, em uma condi¢do de voo especificada por p;.
Os parametros T,q., € 1, sao mostrados na Tab 4.9. Modelos como este sao consistentes com
os apresentados em literatura especializada em mecénica de voo, como Hull (2007) e Roskam
(1997b).

Além disso, um modelo propulsivo pode incluir um atraso dinamico entre o comando d, e
a resposta de tragao F', devido a complexa dinamica interna do motor. Quando necessario,
pode-se utilizar uma funcao de transferéncia de primeira ordem para relacionar a entrada 9,

comandada com a resposta da tracao.

2.4 Modelo matematico da aeronave

Para esse trabalho foram adotados os sistemas de coordenadas, matrizes de transformacao,

equagbes do movimento e modelo propulsivo de (da Silva, AL, 2021).

2.4.1 Sistema de Referéncia Inercial

Para esse trabalho sera utilizado um referencial aproximadamente inercial definido com
respeito a Terra, chamado de referencial terrestre.

O sistema de referéncia terrestre pode ser estabelecido de varias formas, dependendo do
contexto em questao. Além disso, mesmo apds selecionar os pontos especificos da Terra que
definem o sistema, multiplos referenciais podem ser vinculados, conforme exemplificado na Fig
2.2.
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AZ eci = Z ecef

FIGURA 2.2 - Eixos da Terra. Fonte: Adaptado de Cook (2013)

Na Figura 2.2, os seguintes sistemas de referéncia terrestres estao ilustrados:

« Sistema de referéncia inercial fixo na Terra: O eixo x..; é direcionado para o ponto
vernal (ou ponto de Aries), definido pela intersecao do plano equatorial da Terra e o
plano orbital da Terra ao redor do Sol. O eixo z..; pode ser estabelecido de duas formas:
perpendicular ao plano orbital da Terra ou perpendicular ao plano equatorial terrestre.
Em aplicagoes de dindmica de voo atmosférico ou manobras orbitais proximas a Terra, a
escolha mais comum ¢é ter z..; alinhado com o eixo de rotacao da Terra, apontando para
o polo norte geogréfico. O eixo y.,; completa o triedro cartesiano ortogonal dextrogiro.
Nesse contexto, com z.. apontando para o polo norte, o eixo ¥.. se encontra no plano
equatorial terrestre. Esse sistema é amplamente reconhecido pela sigla ECI (FEarth Cen-

tered Inertial).

« Sistema de referéncia centrado e Fixo na Terra : Seu centro é coincidente com o
centro da Terra; o Eixo z.s € alinhado com o eixo de rotagao da Terra, apontando para
o polo norte geografico; 0s €iX0S Tecef € Yeces SA0 Ortogonais entre si e contidos no plano
equatorial terrestre, com o eixo Z..s orientado na direcao do meridiano de referéncia
internacionalmente adotado, geralmente o meridiano de Greenwich. A orientacao do eixo
Yeces ¢ determinada de forma a completar o triedro cartesiano ortogonal dextrégiro. Este

sistema é amplamente reconhecido pela sigla ECEF (Earth Centered, Earth Fized).
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 Sistema de Referéncia Local Vertical-Local Horizontal (LVLH): Define um plano hori-
zontal local e uma correspondente direcao vertical. Na Fig 2.2, sao mostradas duas

possibilidades desde sistema de referéncia, dependendo da escolha da origem.

— LVLH com origem na superficie da Terra: A origem O ¢ estabelecido em uma
localizagao fixa na superficie da Terra. O eixo z; é orientado na direcao do centro
de massa terrestre. O eixo x( é alinhado com a direcao norte geografico. O eixo
Yo ¢ determinado de forma a completar o triedro cartesiano ortogonal dextrégiro,

resultando em uma orientacao para o leste.

— LVLH com origem no centro de massa (cm) do objeto: A origem do O é
estabelecido no centro de massa do veiculo. O eixo zp é orientado para o centro
terrestre. O eixo zp ¢é alinhado com a dire¢do norte geografico, considerando a
perspectiva do veiculo. O eixo yg é determinado de forma a completar o triedro

cartesiano ortogonal dextrégiro, resultando em uma orientagao para o leste.

O sistema de referéncia LVLH é conhecido como NED ( x apontando para o norte, y para o
leste e z para baixo. Embora o sistema ECI seja considerado inercial, ele nao é perfeitamente
inercial devido a oérbita eliptica da Terra ao redor do Sol e ao movimento do Sol na Galaxia.
No entanto, para aplica¢oes de mecanica de voo atmosférico, esses efeitos sao despreziveis.

A nutacao do eixo de rotacao terrestre também é desprezivel para essas aplicagoes. A prin-
cipal diferenca entre os sistemas ECI e ECEF é um deslocamento angular entre os eixos x e y

devido a rotagao da Terra.

O sistema ECEF nao é inercial devido a rotacao da Terra, mas pode ser aproximado como
estacionario para aplicagoes com aceleracoes altas e tempos de duragao curtos. Para o estudo
do movimento transitéorio de aeronaves, as equagoes do movimento podem ser determinadas
ignorando a velocidade de rotacao da Terra.

Nesse contexto, tanto o sistema ECEF quanto o LVLH com origem na superficie da Terra
podem ser usados para escrever as equacoes do movimento. A escolha depende da conveniéncia
para as analises pretendidas. A posicao do veiculo pode ser medida em coordenadas esféricas
(latitude, longitude e altitude) no sistema de referéncia baseado na superficie da Terra.

Em relagdo ao sistema LVLH situado na superficie terrestre, pode escolhé-lo como ponto de
decolagem da aeronave. Desse modo os eixo zgy, formam o plano horizontal de decolagem e z;

define a direcao vertical

2.4.2 Aproximacao de Terra Plana

Quando o movimento da aeronave é de pequena amplitude, o sistema LVLH com origem na
superficie da Terra pode ser usado para descrever os deslocamentos com respeito a superficie.
Se a rotacao da Terra for desprezivel, o referencial LVLH pode ser considerado inercial, o que

¢ conhecido como aproximagao de Terra plana.
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Nesse contexto, os deslocamentos sao medidos em coordenadas retangulares, com z e y
representando o deslocamento no plano horizontal e z representando a altitude negativa (z =
—h) com respeito a origem Oy. Em vez de fixar a origem na superficie de decolagem, é comum

0 )

escolher um ponto de referéncia ao nivel do mar para medir a altitude.

Zy

FIGURA 2.3 — Posicao do centro de massa da Horizon em relagdo a um referencial inercial de
aproximagao terra plana Fonte: Autor

2.4.3 Sistema de referéncia do corpo (SRC)

Para a modelagem das equagoes de mecanica de voo, é necessario estudar a dinamica de 6
graus de liberdade, combinando movimentos de translagao e rotacao. Para analisar a rota¢ao
espacial, é definido um sistema de referéncia atrelado ao corpo, com 3 eixos ortogonais e uma
origem. Esse sistema, chamado de Sistema de Referéncia do Corpo (SRC), é padrao para
representar a orientacao espacial da aeronave. E nesse sistema de referéncia que decompoem-se
as forcas, momentos e velocidades.

A origem do SRC coincide com o centro de massa da aeronave. Os eixos sao definidos da

seguinte forma:

— O eixo x: Aponta ao longo do eixo de simetria longitudinal em dire¢ao positiva para o

nariz da aeronave

— O eixo 2: E ortogonal a x3, contido no plano de simetria longitudinal e apontado para a

barriga da aeronave.

— O eixo y,: Completa o sistema cartesiano ortogonal de mao direita, apontando para a

semi-asa direita.

O plano de simetria longitudinal é uma idealizacao que assume simetria perfeita entre os

lados esquerdo e direito da aeronave, ¢ uma aproximacao tutil para a modelagem.
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/

eixo de simetria longituding
da aeronave

Plano de simetria longitudinal ~

FIGURA 2.4 — Sistema de referéncia do corpo Fonte: Autor

2.4.4 Sistema de referéncia aerodindmico (SRA)

Além do SRC, outro sistema de referéncia importante é o Sistema de Referéncia Aero-

dindmico (SRA), usado para definir forcas aerodindmicas.

Plano de simetria longitudinal

FIGURA 2.5 — Sistema de referéncia aerodindmico(vento) Fonte: Autor

A origem do SRA ¢ o centro de massa da acronave (cm). Os eixos sdo definidos da seguinte

forma:
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— O eixo z, aponta na dire¢ao da velocidade aerodindmica (vento relativo) do CM.

— O eixo z, é ortogonal a x, e localiza-se no plano de simetria longitudinal, apontando para

a barriga da aeronave.

— O eixo y, completa o sistema ortogonal de mao direita.

Os sistemas SRC e SRA sao coincidentes apenas quando o vetor velocidade V' coincide com
o eixo x, do SRC. No entanto, isso é raro, pois V' geralmente envolve angulos de ataque e
derrapagem. O sistema de referéncia aerodinamico também é chamado de sistema de referéncia

do vento (wind azes).

2.4.5 Angulo de ataque e derrapagem

A orientacdo do vetor V esté relacionada com os dngulos de ataque (a) e o angulo de

derrapagem (3).

— O angulo de derrapagem () é formado entre a velocidade (V') e sua proje¢do no plano
de simetria longitudinal. Tem sinal positivo quando o vetor da velocidade estd a direita
do plano de simetria longitudinal conforme a Fig 2.6. O dngulo de derrapagem (3) gera
uma rotag¢ao no eixo r, em torno do eixo z, no sentido negativo da regra da mao direita,
fazendo com que o novo eixo z’ seja coincidente com a projecao do vetor velocidade sobre

o plano de simetria longitudinal

— O angulo de ataque («) é formado entre a projegao da velocidade (V') no plano de simetria
longitudinal e o eixo x do corpo x;,. Tem sinal positivo quando o eixo z;, estd acima da
projecao da velocidade, conforme a Fig 2.6. O angulo de ataque («) gera uma rotagao
em torno do eixo ¥, no sentido positivo da regra da mao direita, fazendo com que o eixo

2’ encontre o eixo xj, 0 mesmo acontece no eixo z, que encontra o eixo z;
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Projegao da velocidade

~
sobre o plano de simetria ~

longitudinal

Plano de simetria longitudinal

FIGURA 2.6 — Angulo de ataque e de derrapagem Fonte: Autor

Como forma de melhorar a visualizacao, é mostrado a vista planar da rotagao que caracteriza
cada angulo citado acima.

A Fig 2.7 ilustra o caso com o vetor de velocidade contido no plano de simetria longitudinal,
situagdo que nao ha derrapagem. Nesse caso, o angulo de ataque («) é medido de forma direta
entre o vetor velocidade e o eixo x;. Fisicamente essa situagao ocorre em voo no plano vertical,

ou em curva coordenada, na auséncia de vento.
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FIGURA 2.7 — Definicao do Angulo de ataque pela vista lateral Fonte: Autor

Ao passo, se considerarmos um angulo de ataque nulo, a representacao do angulo de derra-
pagem pode ser visualizada conforme a Fig 2.8. O angulo de derrapagem(/) é medido entre a

velocidade V' e o eixo xy.

FIGURA 2.8 — Defini¢ao do Angulo de derrapagem pela vista superior Fonte: Autor

2.4.6 Sistema de referéncia de estabilidade

O Sistema de Referéncia de Estabilidade (SRE) é um sistema de eixos intermediario (z/, v/,

z") obtido apds uma rotagao 5 do SRA em torno de z,. Seus eixos sao definidos como:

— 2': direcao da projecao da velocidade V' no plano de simetria longitudinal
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— y/: coincidente com 1y,

— 7t coincidente com z,

Plano de
simetria
longitudinal
Zp Zg—y'

FIGURA 2.9 — Eixo de estabilidade SRE Fonte: Autor

O SRE coincide com o SRA quando nao ha derrapagem.

2.4.7 Variaveis de mecanica de voo

Para o desenvolvimento das equagoes de mecanica de voo, serdao consideradas hipoteses

simplificadoras tais como :

o A aeronave é considerada rigida,

o Nao ha variacao de massa

o A origem dos eixos do corpo é coincidente com o CG da aeronave.
o A Terra é considerada um referencial inercial

o A gravidade é uniforme e normal ao plano tangente

2.4.8 Velocidade de translacao

A figura abaixo evidencia o vetor velocidade aerodinamica V' no SRC, mostrando sua inter-

dependéncia com os angulos de ataque e de derrapagem.
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FIGURA 2.10 — Componentes da velocidade no SRC Fonte: Autor

A relacao matematica entre os parametros V,a e f com u,v e w é estabelecida por decom-

posicao vetorial. De tal modo que determina-se que :

u ="V cos fcosa (2.16)
v=Vsinp (2.17)
w =V cos B sin « (2.18)

As equagodes (2.16),(2.17) e (2.18) podem ser entendidas como a conversao da velocidade do

SRA para o SRC, obtendo-se as seguintes relagoes:

u? + v? 4+ w? (2.19)
o =tan"! (%) (2.20)
B =sin <%> (2.21)

As relagoes acima dao a magnitude do vetor.

2.4.9 Velocidade angular

Os conceitos sobre velocidades angulares sao aplicaveis ao movimento de rotagdo de uma
aeronave, considerando a mesma como corpo rigido. As componentes vetoriais sao taxas de

rotacao instantaneas em torno dos eixos x;,yp € 2, 20 as seguintes:

« A componente w, = p: Velocidade angular de rolamento (roll rate)

« A componente w, = ¢: Velocidade angular de arfagem (pitch rate)
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» A componente w, = r: Velocidade angular de guinada (yaw rate)

A convencao de sinais segue a regra da mao direita.

FIGURA 2.11 - Componentes da velocidade angular em uma aeronave Fonte: Autor

2.4.10 Forca resultante

A Fig 2.12 mostra a decomposicao das forgas para o caso especifico de voo no plano de

simetria longitudinal.

FIGURA 2.12 — Forgas atuantes na dindmica longitudinal: Autor

Na Fig 2.13 mostra-se as forcas que agem sobre a aeronave na situacao tridimensional geral,
as resultantes X, Y, e Z, sao formadas pelas contribui¢oes das for¢as aerodinamica, propulsiva

e gravitacional.
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FIGURA 2.13 — Forgas atuantes no caso tridimensional: Autor

2.4.11 Forcas Aerodinamicas

O vetor de forca aerodindmica resultante é representado no SRA conforme a Fig 2.14.

FIGURA 2.14 - Forgas aerodinamicas no SRA Fonte: Autor

As componentes das forcas aerodinamicas sao :

o [L: Forga de sustentacao , positiva na direcao contraria do eixo z,

o D: Forcga de arrasto, positiva na dire¢ao negativa do eixo x,
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o Y: Forca lateral, positiva na direcao negativa do eixo y,

Na presenca do angulo de derrapagem [, os eixos y, e y ficam desalinhados, de modo
que a forca aerodindmica lateral resultante nao atua diretamente no eixo 1, ela passa a ter
componentes em outros eixos do corpo. Para determinar as equagoes de dinamica e translagao
da aeronave é necessario transformar as forcas aerodinamicas resultantes do SRA para o SRC,

a transformacao é feita da seguinte maneira:

-D
Fo, = |-Y (2.22)
—L
Convertendo do SRA para SRC, tem-se :
X, -D
Fo=1Y, | =Cy | =Y (2.23)
Za —L

Onde C} é a matriz de transformagdao do SRA para o SRC, codependente dos angulos de
ataque («) e derrapagem (). Fy;, denota a forga aerodindmica resultante escrita no SRC.

Substituindo a matriz C7 Eq (2.23) e fazendo a multiplicacao, obtém-se:

X, cosacos3 —cosasinf —sinal| |—D
Yo| = sin 3 cos 3 0 -Y (2.24)
Ly sinacos S —sinasinfl  cosa —L
X, —Dcosacos B+ Y cosasin f+ Lsina
Y, | = —Dsin 3 — Y cos 3 (2.25)
Z —Dsinacosf+ Ysinasinf — Lcosa

2.4.12 Forcga propulsiva

O efeito do motor sobre a aeronave é dividido em duas partes: tragdo propulsiva e momento
propulsivo.

Assume-se que a linha de acdo da tracao F estd contida no plano de simetria longitudinal
da aeronave. Conforme indicado nas Figs 2.12 e 2.13, assume-se um angulo de incidéncia ap
entre a tracdo resultante e o eixo x;, do SRC, de modo que a forca propulsiva é escrita neste

sistema como:

F, Fcosap
Fy=|F,| = 0 (2.26)
F, —Fsinagp
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2.4.13 Momento propulsivo

O momento propulsivo origina-se do braco de alavanca da forca propulsiva resultante de
cada motor com respeito ao centro de massa da aeronave (cm). Para o caso da aeronave
Horizon, avidao bimotor F; e F; sao as forcas propulsivas resultantes dos motores esquerdo e
direito . Os vetores 1 e 79 sdo relativos a posicao no ponto de aplicacao das forgas. Assume

que esses vetores sao escritos no SRC de tal modo:

Tlm 7”2%
ro=|ry,|, 2= |r, (2.27)
rlz 7“22

Dada as hipdteses de simetria, considera-se que as tracoes geradas pelos motores possuem
paralelismo com o plano de simetria longitudinal da aeronave. Assume-se também que o angulo
de incidéncia de ambas as tragoes com respeito ao eixo z do SRC seja ap. De tal modo as

forcas propulsivas podem ser escritas no SRC da seguinte maneira:

Fy cos ap F5 cos ap
F=| 0 |, BE=| o0 (2.28)
Fysinap Fysinap

A partir dos bragos de alavanca na Eq (2.27) e das forgas propulsivas na Eq (2.28), o

momento propulsivo resultante da aeronave Horizon é:

1, Ficosap T, F5cosap
MF:T1XF1—|—T2XF2: r1, X 0 + T2, X 0 (229)
r1, Fisinag T, Fysinagp
r, F1sinap ro, Py sinap
Mp = | r_Ficosap —r, Fisinag | + | ro, Fycosap — oy, Fysinap (2.30)
—ry, F1cosar —ry, Focosap

A Eq (2.30) pode ser simplificada significativamente pela hipdtese de simetria da aeronave:

devido a simetria em relacao ao plano xz do SRC, os bragos de alavanca r; e ry estdo relacionados

da seguinte maneira: r, = 1y, = Tp, ro, = —T1, = Yp € 1, = T3, = zp. Assim, a Eq (2.30)
torna-se:
—yp k) sin ap yrFysinap
Mp = | zpFicosap —xpFisinap | + | zpFycosap — xpFysinap (2.31)
yFFl COS g —yFFQ COS g
Lr yr (Fy — Fy)sinap
Mp = | My | = | zr (F1 + Fy) cosar — zp (Fy + Fy) sinap (2.32)
N yr (Fy — Fy) cos ap
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Assumindo que ambos os motores gerem a mesma tracdo, os momentos propulsivos de
guinada e rolamento inexistem. A partir dessa hipotese assume-se que F1—Fy, =0e Fi+F, = F

resultam em:

Lr 0
Mp=| Mr | = | F(zpcosap — zpsinar) (2.33)
N 0

2.4.14 Forcga peso

A forca peso atua diretamente sobre o ¢m da aeronave. A aceleracao da gravidade atua na
dire¢do do centro do planeta e sua intensidade diminui com o quadrado da distancia. Quando
aplicado para baixas altitudes, da ordem daquelas assumidas para a modelagem das equacoes
de mecanica de voo, o campo gravitacional é aproximadamente constante e aponta para baixo.
A forca peso € escrita ao longo do eixo z do SRI fixo a superficie da Terra. Ela esta representada

nos diagramas de corpo livre das Figs 2.12 e 2.13:

F, =| 0 (2.34)

onde m é a massa da aeronave.
Para que a forca peso seja inserida nas equagdes do movimento, ela precisa ser convertida

para o SRC, o que é feito pela matriz de rotagdo do corpo com respeito ao SRI:

MGy 0
Fgo = | mgy | = Cli 0 (2.35)
mg. mg

Substituindo a matriz de atitude Cf na Eq: (2.35) e realizando a multiplicacao, obtém-se:

cos 1 cos 6 sin 1 cos 6 —sinf 0
F,, = |sin¢cosysinf — cospsinty  sin ¢sin ) sin @ 4 cos ¢ cosy  sin ¢ cos 0 (2.36)

cos ¢ cossinf + sin ¢sintyy  cospsiny sinf — sinpcosy cospcos| |mg

mg, —mgsin 6
mgy| = |mgcosfsin¢ (2.37)
mg. mg cos 6 cos ¢

2.4.15 Forca resultante no SRC

Levanto em conta o desenvolvimento das equagoes acima, a forca resultante é o resultado
da soma das Eqgs (2.25), (2.26) e (2.37):
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X, —Dcosacosf+ Lsina+ Y cosasinf + F cosap —mgsin 6
Y, | = —Y cos 3 — Dsin 3 + mg cosfsin ¢ (2.38)

Z, —Lcosa— Dcosfsina+ Y sinasin f — F'sinap + mg cos 6 cos ¢

2.4.16 Momentos resultantes

As componentes ., .4, ./ sao momentos externos resultantes nos eixos do corpo xp,ys,2
do SRC, sao eles:

o %: Momento de rolamento
e ./ : Momento de arfagem
o /. Momento de guinada

O Sentido de cada momento segue a convencao da regra da mao direita

FIGURA 2.15 — Momentos resultantes nos eixos do corpo Fonte: Autor

Adicionando os momentos aerodinamicos e propulsivos temos:
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FIGURA 2.16 — Momentos atuantes sobre a Horizon .Fonte: Autor

2.4.17 Momentos aerodinamicos

Na Fig 2.16 os momentos aerodinamicos resultantes sao .%,, .4, e .4, agindo em torno dos

eixos z, y e z do SRC.O momento aerodindmico resultante ¢ escrito como:

Z,
Moy, = | M, (2.39)
N

Onde .%,, #, e A, . A convencao de sinais para as deflexdes das superficies de controle

seguem a seguinte defini¢ao:

Sayp—5 )
L Os ailerons controlam

o momento de rolamento aerodindmico (.Z,), com deflexao positiva provocando variagao

» A deflexao média dos ailerons (d,) é calculada como ¢, =

negativa no momento.

» A deflexdo do profundor (d.) controla o momento de arfagem aerodindmico. Onde ()
gera Uma deflexdo positiva (para baixo) e provoca uma varia¢do negativa no momento

de arfagem.

e A deflexao do leme de diregao (6,) controla o momento de guinada acrodindmico (4;).
Uma deflexao positiva (para a esquerda vista de cima) provoca uma variagao negativa no

momento de guinada.

2.4.18 Momento resultante no SRC

O momento resultante sobre a aeronave é dado pela soma dos resultados das Eqs (2.39) e
(2.33)
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A %,
ZM: M| = | My+ F(zpcosap — rpsinayp)
N Na

Os momentos aerodindmicos .%,, .#, e A, sao calculados por um modelo aerodinamico.
A forca propulsiva resultante F', as coordenadas zp e zrp e o angulo de incidéncia ap sao
determinados por um modelo propulsivo.

2.4.19 Equacao do movimento com inclusao das forgas e momentos

As equagoes de dindmica de transla¢ao no Sistema de Referéncia do Corpo (SRC) sdo dadas

por:

. —Dcosacosff+ Lsina+ Y cosasin 8+ F cosap —mgsinf

U= — (qw —1rv) (2.41)

m
o= —Ycosﬁ—Dsinﬁ%—mgcos@sinqb_(Tu_pw) (2.42)
m
. —Lcosa— Dcosfsina+ Ysinasinf — F'sinap + mg cosf cos ¢
w = — (pv —qu) (2.43)
m

As equagdes de dindmica de rotacao no Sistema de Referéncia do Corpo (SRC) sao dadas

por:

Ea - (qr<[zz - [ ) _quzz) _|_ [a:z (Ma (pQ<Iyy - mz) + qumz))

p= I, — L I.I. I (244)
_ M+ F(2pcos ozzzp —zpsinay) — (pr(ly, — 1.) + L.p* — L..r?) (2.45)
Ly
_ Ma— (palyy —II;Z) tarles) | Loe (Lo = (Lo = Ly) = p4le:)) (2.46)
L.— 3= I 1. — IZ,
As equacoes de translagdo com velocidade no SRC :

&g = wcostcosf + (sin ¢ cossinf — cos psiny) v (2.47)

+ (cos ¢ cos 1 sin @ + sin ¢ sin ) w
Yo = usin cosf + (sin ¢ sin ¢ sin 6 + cos ¢ cos ) v (2.48)

+ (cos ¢sint sin § — sin ¢ cos ) w
H = usind — vsin ¢ cos § — w cos ¢ cos 6 (2.49)
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As equagdes de cinemética de rotagao para os dngulos de Euler sao dadas por:

¢ =p+ (gsing + 7 cos p) tan f (2.50)
6 = qcos¢ —rsin ¢ (2.51)
¢ = (gsin ¢ + r cos ¢) sec (2.52)

2.5 Linearizacao da Aeronave

O modelo nao linear de uma aeronave é resumido por meio da equagao de estado:

X = f(X,U)

Onde f é a fungao de estado, X ¢é o vetor de estado e U é o vetor de controle. O vetor de
estado tem n = 12 elementos e o de controle m = 4. A funcao de estado é do tipo vetorial,
possuindo 12 linhas.

A linearizacao do modelo nao linear é iniciada pelo conceito de expansao em série de Taylor.

Aplica-se tal expansao a funcao de estado:

of

. 0
X = f(X,U) = f(Xe,Us) + a;; o X=X+ oml  (U-Ue)+TOS  (253)

U=U, U=Ue

A esséncia do método de linearizacao estd relacionada a assumir pequenas perturbacoes
das variaveis de estado e de controle com respeito ao ponto em torno do qual a expansao é
realizada, neste caso, o ponto de equilibrio. Para esta condi¢ao, os termos de ordem superior
sdo muito pequenos quando comparados aos termos de primeira ordem e ordem zero. Assim,

nessas condigoes, a soma é truncada e obtém-se a aproximacao de primeira ordem:

Xmf(XaU)+ 50 X=X+ b (- (2.5
U=U. U=U.

Na eq (2.54) tem-se um tipo de expressao chamada de afim, onde a fungdo é um termo de
ordem zero somado a termos de primeira ordem (lineares).

Se todas as derivadas das variaveis de estado forem nulas no ponto de equilibrio, o termo
de ordem zero é nulo na equagao e obtém o modelo de aproximacao linear:

X ~ g)fz L (X=X g{; PRS- (2.55)
U=U. U=U.

A magnitude das perturbag¢oes costumam ser bem pequenas, possuindo valor maximo de 5°
de perturbacao. Esse valor geralmente ¢ um limiar para a validacao, angulos maiores trazem
erros maiores que 10 %

Na Eq (2.55) as matrizes jacobianas de estado e de controle sdo matrizes constantes. Tais

matrizes sao parametros muito importantes na modelagem da dindmica da aeronave. Na matriz
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jacobiana de estado, cada linha esta associada a uma linha f; da fun¢ao de estado e cada coluna

¢ relacionada a uma variavel de estado X;

oY _(of
0X )., \0x,

O elemento na linha i e coluna j da matriz jacobiana do estado é obtido derivando a linha

(2.56)

X=Xe
U=U,

¢ da fungao de estado com respeito ao elemento 7 do vetor de estado. Apds a diferenciacao, os
vetores de estado e de controle sao substituidos pelos respectivos valores no equilibrio. Para

simplificar a notacdo, a matriz jacobiana do estado é denotada por A:

f
A_&

0X |x=x,
U=U,

(2.57)

Como o numero de linhas da funcao de estado é n, assim como o ntmero de variaveis de
estado, a matriz A é quadrada n x n.
O desenvolvimento da matriz jacobiana dos controles é andlogo, nela cada linha esta associada

a uma linha f; da funcao de estado, enquanto cada coluna é atrelada a uma variavel de controle

Uji
of [ Of;
ou),,  \au;

Ou seja, o elemento na linha ¢ e coluna j da matriz jacobiana do controle é obtido deri-

(2.58)

X=X.,U=U,

vando a linha 7 da fungao de estado com respeito ao elemento j do vetor de controle. Apés a
diferenciacao, os vetores de estado e de controle sao substituidos pelos respectivos valores no
equilibrio.

Para simplificar a notagao, a matriz jacobiana do controle é denotada por B:

_ o
- oU

X=X.,U=U,

B (2.59)

Como o numero de linhas da fungao de estado é n e o de variaveis de controle é m, a matriz
B én xm.

Substituindo as matrizes A e B no modelo linearizado tem-se:

X=AX-X,)+B(U-U,) (2.60)

Na Eq (2.60) a derivada do vetor de estado X estd associada com os incrementos dos
vetores de estado e controle com respeito aos respectivos valores no equilibrio. Uma maneira

de condensar essa notacao ¢ definindo os vetores incrementais:
AX=x=X-X, (2.61)
AU=u=U-1, (2.62)
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Nas equagoes (2.61) e (2.62) os vetores AX e AU sdo os incrementos (ou perturbagoes) dos
vetores de estado e de controle, respectivamente, com respeito aos seus valores de equilibrio.
Para aliviar ainda mais a notagao, ao invés de carregar o simbolo de A ao longo do equa-
cionamento, convenciona-se chamar os vetores de estado e controle incrementais pelas letras
mintsculas x e u, como evidenciado nas equagoes (2.61) e (2.62).

Usando a notacgao recém-definida, a Eq (2.60) é escrita como:

X = Ax + Bu (2.63)

A equagao (2.63) agora é uma maneira compacta de representar a derivada do vetor de
estado X em funcao dos vetores de estado e controle incrementais x e u. Essa relacao pode

ficar ainda mais simples a partir da propriedade abaixo:

_dX  dx+X.) dx  dX. dx
X — & _ _
dt dt a " a —ar

_ dx
Cdt

Ou seja, as derivadas do vetor de estado e o vetor de estado incremental sao iguais. Assim,

X (2.64)

obtém-se o formato final do modelo linearizado da mecanica de voo da aeronave:

%X = Ax + Bu (2.65)

O modelo linearizado é escrito em funcao dos vetores de estado e controle incrementais.
Este modelo ¢é valido para pequenas perturbacoes em torno de um ponto de equilibrio, com

respeito ao qual as matrizes jacobianas A e B sao calculadas.

2.6 X-plane

O simulador de voo X-Plane foi desenvolvido por Austin Meyer, engenheiro e programador
insatisfeito com a fisica dos simuladores de voo dos anos 90, que decidiu criar seu proprio
simulador de voo e fundou, entao, a empresa Laminar Research. O simulador passou por varias
versoes até chegar a versao atual e mais recente, o X-Plane 12, lancado em 2022. A dinamica
de voo do X-Plane inclui aeronaves subsonicas e supersonicas, permitindo ao usuario pilotar e
experimentar, por meio de dispositivos periféricos, as caracteristicas de voo da aeronave, simular
sensores e atuadores. Dentre os simuladores de voo atuais, o X-Plane é considerado o mais
realista, sendo inclusive sua versdo profissional comercialmente aprovada pela Federal Aviation
Administration (FAA). O X-Plane ndo é um jogo puramente dito, mas sim uma ferramenta de
engenharia que nos permite prever certas qualidades e dindmicas de voo de diversas aeronaves
(Research, 2025).

Para esse trabalho, utilizou-se a versao digital global do X-Plane 11, que possui o terreno
de todo o globo terrestre e nao requer midia fisica, sendo necessario apenas o download via

internet. E possivel testar o software gratuitamente por 15 minutos nos arredores do Aeroporto
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Internacional de Seattle- Tacoma, nos EUA, até que os controles da aeronave fiquem travados;

basta fazer o download no site oficial do X-Plane.

ULTRA-REALISTIC FLIGHT SIMULATION

GLOBAL EDITION Laminar Research Ed

FIGURA 2.17 — X-plane 11 Global Edition. Fonte:(Research, 2025)

Diferentemente de outros simuladores baseados em derivadas de estabilidade e controle, o
X-Plane utiliza a Teoria do Elemento de P& (Blade Element Theory). Para determinar as forcas
atuantes na aeronave, o simulador subdivide cada superficie da aeronave em pequenas partes
infinitesimais e aplica um campo de fluido. Os valores das forcas de sustentagdo e arrasto sao
calculados diversas vezes por segundo. Posteriormente, o somatoério das forcas infinitesimais
fornece os coeficientes aerodinamicos em sua parcela total (CL,C D). Através das forgas totais,
determinam-se as aceleracoes, velocidade e posicionamento da aeronave. Esse método de si-
mulacao se mostra mais realista do que outros métodos empregados em outros simuladores, que
recorrem ao uso de tabelas e interpolagoes baseadas em derivadas de estabilidade e controle.
Na Fig. 2.18, é possivel observar o modelo de voo atuando na aeronave Horizon durante uma

manobra em um voo de ensaio.
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Voo Visualizag Desenvolvedor  Plugins PAUSADO

AMARELO - Forg¢a Lateral dos aerofélios

FIGURA 2.18 — Elementos de for¢as dentro do X-plane. Fonte: Autor
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3 Metodologia

Para o projeto conceitual de uma aeronave, utiliza-se muitos dados histéricos de aeronaves
semelhantes, tabelas de desempenho, tabelas de dados semi-empiricos, etc. Com os dados
iniciais estimados, comega-se a dar uma forma para o projeto, de modo que a aeronave vai
tomando forma e passando por processos interativos até se obter uma formato inicial. Esta se¢ao
tem como objetivo mostrar ao leitor como foi desenvolvido o projeto conceitual da aeronave

Horizon

3.1 A aeronave Horizon

Dentro da grade de disciplinas do curso de engenharia aerondutica na Universidade Federal
de Uberlandia, tem-se duas disciplinas voltadas ao projeto de aeronave que serviram como
pilares para a criacdo da aeronave Horizon. As disciplinas: Projeto de Aeronaves I e Projeto

de Aeronaves II. A ementa das disciplinas é apresentada abaixo:

1. Projeto de aeronaves I

1.1. Introducao ao mercado de aviacao.

1.2. Processo de desenvolvimento de aeronaves.

1.3. Layout geral de aeronaves.

1.4. Estimativa da polar de arrasto de aeronaves.

1.5. Estimativa de pesos de aeronaves.

1.6. Relacoes de desempenho de aeronaves.

1.7. Dimensionamento inicial de aeronaves.

1.8. Layout de cabine de passageiros e carga.

1.9. Distribuicao de pesos e balanceamento de aeronaves.

1.10. Estratégia de projetos de aeronaves.
2. Projeto de aeronaves II

2.1. Caracterizacao do Layout.

2.2. Estimativa de pesos.

2.3. Caracterizacao geométrica.

2.4. Polar de arrasto da aeronave.
2.5. Sele¢ao do grupo moto-propulsor.
2.6. Projeto aerodinamico.

2.7. Projeto estrutural.

2.8. Caracterizacdo da dinamica da aeronave.
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2.9. Balanceamento da aeronave.
2.10. Integracao de sistemas.
2.11. Analise de desempenho.
2.12. Estimativa de custo de desenvolvimento.

2.13. Estimativa de custo operacional.

A proposta da disciplina Projeto de Aeronaves I, é transmitir ao aluno os conceitos funda-
mentais por tras de um projeto conceitual. Busca-se compreender a metodologia usada para
dar forma a um avido que ainda nao existe, baseando-se em tabelas de regressao histéricas e da-
dos semi-empiricos de aeronaves semelhantes. A respeito das analises especificas de engenharia
aeronautica, como a dinamica de voo do avidao, diagramas V-n, analise modal, dentre outras,
nao sao estudadas nesta disciplina de forma profunda. Na disciplina Projeto de Aeronaves 2, o
professor titular propoe desenvolver uma aeronave conceitual, com varias analises pertinentes

a engenharia aeronautica, conforme citado na ementa da disciplina.

O desenvolvimento da aeronave Horizon deu-se durante o curso de Projeto de aeronaves 11
que ocorreu durante o semestre letivo de 2024/1 na UFU. Naquela ocasiao, o entdo professor
Dr.Higor Luis Silva trouxe a proposta de desenvolvimento de um aviao de transporte de passa-
geiros que competisse no segmento de aeronaves WideBody. Essa nova aeronave deveria tomar
como base as caracteristicas de desempenho, eficiéncia e design das aeronaves Airbus A350-100,
Boeing T77-300ER e Boeing 787-10. Ou seja, essas aeronaves serviram como ponto de partida
para o desenvolvimento da Horizon, sendo o objetivo final que a mesma igualasse ou superasse
em termos de performance as aeronaves citadas acima. A turma foi dividida em dois grupos, o
grupo responsavel pela Horizon teve nove integrantes.

Como trata-se de um projeto conceitual, todas as imagens referentes ao aviao sado concepgoes
artisticas elaboradas por seus autores. Outras imagens sao referentes aos desenhos em softwares
CAD e de assisténcia ao projeto como o OpenVsp por exemplo. A Fig 3.1 abaixo mostra uma

vista isométrica da aeronave conceitual.
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FIGURA 3.1 — Vista Isométrica da aeronave conceitual. Fonte: Autor

3.2 Andalise de mercado

Esta analise tem como objetivo entender as demandas e tendéncias do mercado atual a fim
de desenvolver uma nova aeronave comercial que se posicionard como uma concorrente direta
entre os modelos Airbus 350, Boeing 777 e T87.

A aeronave proposta buscard captar uma fatia de mercado que tem como alvo aeronaves
de alta eficiéncia operacional, com capacidades de longo alcance e flexibilidade em termos de
capacidade de passageiros e carga. FEstas tendéncias indicam uma preferéncia crescente por
aeronaves que oferecem maior eficiéncia de combustivel e menor impacto ambiental, enquanto
atendem as necessidades das companhias aéreas de médio e grande porte.

As Fig 3.2 a Fig 3.4 ilustram as aeronaves que serao estudadas:
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A e
FIGURA 3.2 — Airbus A350-1000. Fonte: (Airbus-A350, 2024)

FIGURA 3.3 — Boeing 777-300ER. Fonte: (Boeing-777, 2024)
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FIGURA 3.4 — Boeing 787-10. Fonte: (Boeing-787, 2024)

3.3 Escolha dos Concorrentes

A escolha dos modelos Airbus A350-1000, Boeing 777-300 ER e Boeing 787-10 como princi-
pais concorrentes para a aeronave a ser projetada foi baseada em suas relevancias no mercado
atual de aviacao comercial e nas semelhancas entre os trés modelos.

O Airbus A350 e o Boeing 787, em particular, representam a mais recente geragao de
aeronaves de fuselagem larga, com énfase em eficiéncia de combustivel, alcance estendido e
capacidade de passageiros. Ja o Boeing 777-300 ER, apesar de ser um modelo mais antigo,
continua a ser uma escolha popular entre as companhias aéreas devido a sua capacidade de
carga e ao seu desempenho em rotas de longo alcance.

Esses modelos foram escolhidos por representarem as principais alternativas tecnolégicas e
comerciais que a nova aeronave deve superar ou igualar em termos de performance e competi-
tividade no mercado. A Tab 3.2 traz algumas caracteristicas geométricas e de desempenho de

cada aeronave para fins de comparacao:
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Caracteristica A350-1000 777-300ER 787-10

Tripulagao 10 10 9
Passageiros 480 500 440
Comprimento (m) 73,79 73,90 67,48
Envergadura (m) 64,75 64,80 60,12
Altura (m) 17,05 18,85 17,02
Area alar (m?) 461,00 436,80 377,00
Alongamento 9,09 9,61 9,59
Peso vazio (kg) 155.000 168.780 135.500
MTOW (kg) 319.000 351.500 254.011
Capacidade de combustivel (kg) 124.650 181.280 101.522
Motores 2 x XWB-97 2 x GE90-115B 2 x Genx-1B
Empuxo por motor (kN) 431 513 340
Velocidade maxima (Mach) 0,89 0,89 0,90
Velocidade de cruzeiro (km/h) 950 905 903
Alcance (km) 10.200 10.550 8.000
Teto méximo (ft) 41.450 43.100 41.100

TABELA 3.2 — Caracteristicas das aeronaves estudadas. Fonte: (Airbus-A350, 2024; Boeing-
777, 2024; Boeing-787, 2024; GE-Aerospace, 2024; Rolls-Royce, 2024; AviatorJoe.net, 2024)

3.4 Potencial do Mercado

O mercado de aviagdo comercial continua a crescer, impulsionado pela progressiva demanda
por viagens aéreas, especialmente em regioes emergentes da Asia e Africa. De acordo com as
previsoes da IATA| o trafego global de passageiros deve dobrar até 2037. (GlobalSpec, 2018)

A nova aeronave atenderd a essa demanda, focando em companhias aéreas que necessitam
de aeronaves eficientes, capazes de operar em rotas de longo alcance com alta densidade de
passageiros. Com a aposentadoria progressiva de modelos com grande capacidade de carga
porém quadrimotores, como o Boeing 747 e o Airbus A380, o mercado se abre para aeronaves
que oferecam um equilibrio entre capacidade e eficiéncia, como a que sera desenvolvida.

As Fig 3.5 e Fig 3.6 demonstram a representatividade dos modelos estudados nas frotas
comerciais brasileira e mundial no ano de 2023, a fim de evidenciar como se encontra a fatia de

mercado da qual a aeronave desenvolvida fard parte:
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Frota Brasileira (2023)

A350 B777 B787

FIGURA 3.5 — Frota comercial brasileira em 2023. Fonte: (Aviagao-Comercial.net, 2024)

1400

1200

1000

800

600

Frota Mundial (2023)

400

200

A350 B777 B787

FIGURA 3.6 — Frota comercial mundial em 2023. Fonte: (Avia¢ao-Comercial.net, 2024)

Sendo o custo-beneficio um fator importante para a inclusao destes modelos no mercado, a
Fig 3.7 mostra os pregos praticados comercialmente para cada aeronave estudada em milhdes

de délares americanos:
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FIGURA 3.7 — Comparacao de pregos das aeronaves. Fonte: (Aeroin, 2023; UOL, 2021; Wiki-
pedia, 2024)

3.5 Expectativas de Mercado

Espera-se que a nova aeronave atenda as expectativas das companhias aéreas, que buscam
reduzir custos operacionais e maximizar a rentabilidade. Isso inclui um consumo de combustivel
mais baixo, menores emissoes de CO,, e custos de manutencao reduzidos. A introducao de
tecnologias avancadas, como materiais compositos leves e motores de nova geragao, também

contribuird para atingir esses objetivos.

3.5.1 Consumo de Combustivel

O consumo de combustivel é um dos principais fatores que afetam a competitividade de
uma aeronave. Sua reducgao se traduz em economias significativas para as companhias aéreas,
pois, em rotas de longo curso, ele representa uma parcela substancial dos custos operacionais.

A Fig 3.8 representa a eficiéncia de combustivel das aeronaves, sendo o Boeing 777 a mais

eficiente:
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FIGURA 3.8 — Comparacao de eficiéncia de combustivel. Fonte: (Sky-Comparison, 2024)

3.5.2 Emissoes de CO,

As emissoes de di6xido de carbono (CO,) por aeronaves sdo uma das principais preocupagoes
ambientais associadas a aviagao, devido ao impacto significativo dessas emissdes no aquecimento
global. As aeronaves comerciais modernas estdo sendo projetadas com tecnologias mais efici-
entes para reduzir o consumo de combustivel e, consequentemente, as emissoes de COs.

Airbus A350-1000: Este modelo é conhecido por sua eficiéncia em termos de consumo
de combustivel. Utilizando materiais compésitos leves e motores Rolls-Royce Trent XWB, a
aeronave consegue reduzir as emissoes de CO, em até 25 % em comparagao com os avides de
geragoes anteriores (Airbus-A350, 2024). Além disso, possui uma autonomia maior, permitindo
voos mais longos sem a necessidade de escalas, o que também contribui para uma menor emissao
por passageiro-quilémetro.

Boeing 777-300ER: Embora seja uma aeronave mais antiga em comparagao com 0s con-
correntes estudados, ainda é amplamente utilizado por sua capacidade e alcance. E equipado
com motores GE90-115B, que, apesar de eficientes para sua época, apresentam maiores emissoes
de CO4 quando comparados aos motores mais recentes dos concorrentes (GE-Aerospace, 2024).
No entanto, o 777-300ER tem sido atualizado ao longo dos anos para melhorar sua eficiéncia
de combustivel e reduzir as emissoes.

Boeing 787-10: Parte da familia Dreamliner, foi projetado com foco na eficiéncia energética.
Com o uso de materiais compdésitos e motores de nova geracao, como o Rolls-Royce Trent 1000
ou o General Electric GEnx, o 787-10 consegue reduzir as emissoes de CO, em até 20 % em
comparagao com as aeronaves que substitui (Boeing-787, 2024). Essa eficiéncia é crucial para

operadores que buscam minimizar o impacto ambiental de suas operacoes.
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3.5.3 Materiais Compdsitos

Os materiais compdsitos, como as fibras de carbono, sao formados por uma combinagao
de dois ou mais materiais que, juntos, oferecem propriedades superiores as dos componentes
individuais.

Na aviacao, o uso desses materiais resulta em estruturas mais leves sem que se comprometa
sua resisténcia estrutural. Isto reduz o consumo de combustivel e as emissoes de CO,, além de
melhorar o desempenho geral da aeronave.

Airbus A350-1000: Exemplo notavel de aplicacdo de materiais compoésitos na aviagao
moderna com cerca de 53 % da estrutura da aeronave sendo feita de compdésitos, principalmente
de fibra de carbono (Airbus-A350, 2024). Esta redugao de peso permite que a aeronave tenha
uma maior capacidade de passageiros e carga, além de um maior alcance, tornando-a altamente
competitiva no mercado de aeronaves de longo alcance.

Boeing 777-300ER: Embora use uma propor¢ao menor de compositos em comparagao
aos outros modelos estudados, o B777 incorpora materiais avancados em areas criticas para a
reducao de peso e melhoria da eficiéncia. Os compositos sao utilizados em partes especificas
como a cauda e as superficies de controle, contribuindo para um desempenho otimizado e um
peso estrutural reduzido. Apesar de nao ser tao leve quanto os modelos mais recentes, ele ainda
se beneficia da aplicacao de compositos, especialmente em termos de durabilidade e resisténcia
& corrosao, o que resulta em menor manutencao e custos operacionais.(Boeing-777, 2024)

Boeing 787-10: Um dos modelos mais avancados no uso de compésitos na aviagao co-
mercial, com cerca de 50 % da sua estrutura composta por materiais como fibra de carbono
(Boeing-787, 2024). A leveza estrutural também possibilita voos mais longos e com maior
eficiéncia, além de melhorar a experiéncia dos passageiros através de uma cabine mais silenci-
osa e confortavel.

Sendo assim, os materiais compoésitos nao s6 permitem a redugao do peso estrutural, mas
também contribuem para a eficiéncia do combustivel, reducao das emissoes de CO, e melhoria
do desempenho geral das aeronaves. A adocao cada vez mais ampla de compdsitos sinaliza
um caminho promissor para o futuro da aviagdo, no qual a sustentabilidade e a eficiéncia

continuarao a ser prioridades centrais.

3.6 Operacao e Infraestrutura Aeroportuaria

As condigoes de operacao e a infraestrutura aeroportuaria desempenham um papel funda-
mental no desempenho e na eficiéncia das aeronaves comerciais, especialmente para modelos de
grande porte como os estudados. Esses fatores incluem a capacidade das pistas, os sistemas de
navegacao e controle de trafego aéreo, e as facilidades de manutencao e reabastecimento.

Airbus A350-1000: Projetada para operar em uma ampla variedade de aeroportos, in-
cluindo aqueles com pistas de maior altitude e temperaturas extremas. A sua eficiéncia de
combustivel e maior autonomia permitem operar em rotas de longo alcance, reduzindo a neces-

sidade de escalas frequentes e minimizando o impacto das condi¢es operacionais adversas.
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A infraestrutura necessaria para essa aeronave inclui pistas refor¢adas para suportar seu peso
durante as operacoes de decolagem e pouso, além de exigir portoes de embarque compativeis e
maior espaco de manobra no solo. A aeronave também se beneficia de aeroportos com sistemas
avancados de navegacao que suportam operacgoes precisas em condi¢oes de baixa visibilidade.

Boeing 777-300ER.: Este modelo exige infraestrutura robusta, incluindo pistas longas e
sistemas avangados de controle de trafego aéreo para suportar operacoes em aeroportos mo-
vimentados. A manutencao também requer hangaragem ampla e equipamentos especializados
devido ao seu tamanho.

Boeing 787-10: Por se mais leve, possui uma versatilidade operacional que permite de-
colar e pousar em aeroportos com pistas mais curtas e menos equipadas. Sua capacidade de
realizar voos de longo alcance com baixo consumo de combustivel é uma vantagem significa-
tiva em condigoes operacionais variadas. No entanto, ainda requer sistemas adequados para

reabastecimento rapido e manutencao eficiente, especialmente em rotas de longo alcance.

3.7 Historico de Acidentes

Acidentes aeronauticos sao eventos que envolvem danos a aeronave, lesoes ou fatalidades,
e estao entre as maiores preocupacoes da industria da aviagao. Embora a seguranca aérea
tenha evoluido significativamente nas tltimas décadas, com avancos tecnoldgicos e rigorosos
padroes de operacao, o risco de incidentes ainda persiste, levando a uma vigilancia constante
para garantir a seguranca dos passageiros e tripulantes.

As aeronaves estudadas sdo exemplos notaveis de modelos modernos que mantém 6timos
registros de seguranca. Até o momento, nenhum desses modelos esteve envolvido em acidentes
graves, apenas ocorréncias de menor gravidade.(ASN, 2024)

A aeronave projetada pretende seguir os mesmos padroes de seguranca e confiabilidade, a

fim de garantir manutencoes eficientes e bons padrées de operagao.

3.8 Projeto Conceitual da Horizon

Esta secao constitui o nicleo do relatério final apresentado na disciplina de projeto de aero-
naves 2, onde serao apresentadas as consideragoes e pressupostos adotados durante o desenvol-
vimento do projeto. Serao discutidos o diagrama de restri¢des para os requisitos pretendidos, a
estimativa da polar de arrasto, o peso da aeronave, e o dimensionamento inicial das principais
geometrias e dimensbes. Além disso, serd detalhada a escolha do sistema propulsivo, junta-
mente com as justificativas para a sua selecao, estabelecendo assim a base técnica do projeto
da nova aeronave.

E crucial destacar que o projeto conceitual é um processo dindmico e iterativo, com o obje-
tivo de assegurar que a aeronave cumpra os requisitos de desempenho e seguranca estabelecidos.
Para iniciar o Projeto Conceitual, foram definidas as varidveis que serao discutidas nesta secao.
Utilizou-se como referéncia o modelo padrao da atmosfera ISA ao nivel do mar, e alguns requisi-

tos como o coeficiente de atrito de pista foram adotados conforme indicado por Sadraey (2017)
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e ademais como alongamento, afilamento da asa e enflechamento foram utilizados médias das
aeronaves concorrentes analisadas.
A Tab 3.3 apresenta as consideragdes que serao assumidas ao longo do desenvolvimento da

aeronave.

Variaveis de Projeto Valor
Teto de servigo maximo 40.000 [ft]
Teto operacional 35.000 [ft]
Velocidade maxima Mach 0,9
Velocidade de estol 130 [knot]
Razao de subida 3500 [ft/min]
Coeficiente de sustenta¢do méaximo 2,9

Carga 71.000 [kg]
Alcance 10.500 [km]
Velocidade cruzeiro Mach 0,85
Quantidade de passageiros 500
Alongamento 9,43
Afilamento da asa 0,23
Enflechamento 32°

Diedro 3°

TABELA 3.3 — Consideragoes de Projeto.

3.8.1 Estimativa de Polar de Arrasto

Nessa etapa do projeto conceitual foi estimada a polar de arrasto para encontrar a relagao
entre o coeficiente de arrasto e o coeficiente de sustentacdo da aeronave, através da defini¢ao
de valores iniciais e tabelas de referéncia mesmo sem a geometria da aeronave definida.

A polar de arrasto pode ser definida através do coeficiente total de arrasto (Cp) como a soma

do coeficiente de arrasto parasita (Cpg) e do coeficiente de arrasto induzido (Cp;) conforme
(3.1).

Cp = Cpo + Cpi (3.1)

O coeficiente de arrasto parasita é estimado como a relacao entre o coeficiente de friccao
(Cye), a area molhada total da aeronave (Sy.t) e a area de referéncia da asa (S,.r), conforme
(3.2).

Swet

Cpo=Cre 5 ;

(3.2)
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Através da Tab 3.4, relacao entre coeficiente de friccao e tipo de aeronave, é estimado o
valor de C'¢, como 0,003 para aeronaves turbofan de transporte civil. Logo, foi definido o valor

do coeficiente de arrasto parasita Cpy como 0,0169 através da equacao (3.3),

2585, 51
— A 1 )
Cpo = 0,003 - Ze= = 0,0169 (3.3)

onde o valor de Sy é definido conforme equacao (3.4).

Swet = et - W3 < = 0,0317 - 3330873%™% = 2585, 51 (3.4)

O peso bruto Wy de decolagem da aeronave considerado foi determinado por um processo

iterativo.
Classe de aeronave Coeficiente de atrito equivalente
Bombardeiro e transporte civil 0,0030
Carga militar (fuselagem com alto upsweep) 0,0035
Caca da forca aérea 0,0035
Caga naval 0,0040
Aeronave supersonica de cruzeiro limpa 0,0025
Aviao leve — monomotor 0,0055
Aviao leve — bimotor 0,0045
Aeronave anfibia com hélice 0,0065
Aeronave anfibia a jato 0,0040

TABELA 3.4 — Coeficiente de atrito equivalente (Cy.) por classe de aeronave Fonte: BADIS
(2017)

O coeficiente de arrasto induzido (Cp;) ocorre geralmente devido a efeitos de ponta de asa
- vortices nas extremidades de superficies aerodindmicas devido a diferenca de pressao entre a
parte superior e inferior da superficie e esta relacionado com a geragao de sustentacao de um
corpo. Para estimar o coeficiente de arrasto induzido, a Equagao (3.5) abaixo define o Cp; em
fungao do coeficiente de sustentacao (C) e a constante de arrasto induzido (k),

1 2
W.AR.G'CL (35)

onde e é a eficiéncia aerodindmica (Oswald span efficiency factor) e AR é o alongamento da

Cpi=k-C2 =

asa. De acordo com (Sadraey, 2017) valores tipicos para e sao entre 0,7 e 0,95, e para estimar
esse valor é utilizada a correlagao entre alongamento da asa (AR) e afilamento (\), conforme
Fig 3.9.
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FIGURA 3.9 — Relagao entre alongamento e afilamento para estimativa da eficiéncia aero-
dindmica.

Logo, é calculado a constante de arrasto induzido para definir a relagao entre Cp; e Cp,

conforme (3.6)

1

Cpi = :
D 1.9.430 - 0,85

C? =0,0397-C3 (3.6)

Substituindo os valores das Equacoes (3.3) e (3.6) na Equacao (3.1) é estimado a polar de

arrasto da aeronave pela equagao (3.7).

Cp =0,0169 + 0,0397 - C% (3.7)

Na Figura 3.10 é possivel visualizar o grafico da equagao da polar de arrasto relacionando

os coeficientes Cp e C7,.
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3 Estimativa da polar de arrasto
T T T T T T T

O | | | | | | |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

o

FIGURA 3.10 — Polar de arrasto estimada. Fonte: Autor

3.8.2 Estimativa de peso de decolagem

O peso de decolagem W, de uma aeronave é composto pela soma da carga paga Wyayicad

peso de combustivel Wy, e peso vazio operacional W, conforme a Equacao (3.8):
Wo = Wpayload + quel + Wempty (3.8)

Considerando que a carga paga Wyayioea Seja uma consideragao de projeto conforme a Tab 3.3,
a Equagao (3.8) pode ser reescrita, de modo que o peso vazio e o peso de combustivel seja

escrito em fungao do peso bruto:

WPa load
Wy = Y 3.9
0 1— Wempty N quel ( )
Wy Wy
Sera utilizada a equacao empirica para determinar a fracao de peso vazio %, onde as

constantes a e C podem ser retiradas da Tab 3.5 de referéncia e K = 1 para aeronaves com

enflechamento fixo:
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Tipo de aeronave a C

Aeronave planador 2,743+ 0,772 —0,187
Aeronave moto-planador 1,372+ 0,381 —0,093
Aeronave ultraleve ou homebuilt 0,731 £ 0,108 —0,035
Aeronave geral e utilitaria monomotora a pistao 0,892 + 0,131 —0,047
Aeronave geral e utilitaria monomotora turbo-hélice 0,892 + 0,131 —0,047
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 0,766 = 0,175 —0,020
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 0,766 £ 0,175 —0,020
Aeronave acrobatica 1,555 £ 0,355 —0,095
Aeronave agricola 29194+0,732 —0,167
Aeronave anfibia mono ou multimotora 0,865+ 0,161 —0,032
Aeronave de combate da Segunda Guerra a hélice 2,394+ 0,839 —0,117
Aeronave de treinamento a jato 1,364 £ 0,556 —0,079
Aeronave de combate a jato 2,388 £ 0,839 —0,126
Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a hélice 3,013+ 1,061 —0,132
Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a jato 0,706 + 0,439 —0,034
Aeronave de transporte de passageiros a hélice 0,713 £0,105 —0,014
Aeronave de transporte de passageiros a jato 1,385 £ 0,141 —0,070
Aeronave executiva a jato 0,786 + 0,129 —0,028

TABELA 3.5 — Estimativa das constantes da equagao empirica para fracao de peso vazio. Fonte:

(Sadraey, 2017)

We

ﬂ:a-WOC-K:1,385-WO‘O’O7-1

Wo

quel

Para determinar a fracado de combustivel e

(3.10)

, deve-se levar em conta a missao tipica da

aeronave comercial de transporte de passageiros baseada nas seguintes etapas: Téaxi e decolagem
etapa 0 a 1; Voo em Subida etapa 1 a 2; Voo em Cruzeiro etapa 2 a 3, incluindo o voo de
cruzeiro da missao principal e da reserva técnica; Voo em Descida etapa 3 a 4; Voo em Espera
e Aproximacao etapa 4 a b; Aterrissagem e Téaxi etapa 5 a 6. Entao sera calculado a fragao de

combustivel com a Equacao (3.11):
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7 Vo ruzeiro 1 reserva de cruzeiro 7
inicio do cruzeiro @ 1 1 @ fim docruzeiro

FIGURA 3.11 — Esquema da missao de voo de aeronave comercial de passageiros. Fonte: Autor

Na Equacao (3.11) podemos estimar algumas fragdes pela Tab 3.6

TipO de aeronave W]/Wg WQ/Wl Wg/WQ W4/W3
Aeronave planador 1,000 1,000 1,000 1,000
Aeronave moto-planador 0,980 0,995 0,995 0,995
Aeronave ultraleve ou homebuilt 0,970 0,985 0,995 0,995
Aeronave geral e utilitaria monomotor a pistao 0,980 0,985 0,995 0,995

Aeronave geral e utilitaria monomotor turbo-hélice 0,970 0,985 0,995 0,995
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 0,980 0,985 0,995 0,995
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 0,970 0,985 0,995 0,995

Aeronave acrobatica 0,970 0,985 0,995 0,995
Aeronave agricola 0,980 0,985 0,995 0,995
Aeronave anfibia mono ou multimotor 0,970 0,985 0,995 0,995
Aeronave de combate da Segunda Guerra e hélice 0,970 0,980 0,985 0,995
Aeronave de treinamento a jato 0,960 0,980 0,985 0,995
Aeronave de combate a jato 0,960 0,980 0,985 0,995

Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a hélice 0,970 0,985 0,990 0,995
Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a jato 0,970 0,985 0,990 0,995

Aeronave de transporte de passageiros a hélice 0,970 0,985 0,985 0,995
Aeronave de transporte de passageiros a jato 0,970 0,985 0,985 0,995
Aeronave executiva a jato 0,980 0,985 0,990 0,995

TABELA 3.6 — Estimativa das fragoes de peso em missao tipica para diferentes tipos de aero-
naves. Fonte: (Sadraey, 2012)
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= =18 212734775776
Wo Wo Wo Wo Wy Wy W3 Wy W5
quel W3 W5
——— =1-0,97-0,985- — - 0,985 - — - 0,995
WO Y Y W2 Y W4 Y

o (Célculo de alcance equivalente associado a reserva técnica:

(3.11)

(3.12)

A reserva técnica deve incluir combustivel para voar até o destino alternativo mais distante

do plano de voo, mais combustivel para voar um acréscimo de 10 % do tempo até o destino

original, mais combustivel para voar a 185 km acima do aeroporto alternativo durante 45

minutos;

o Estimativa do acréscimo de alcance devido ao requisito de 10 % do tempo de voo, pon-

derando o alcance pelo tempo médio de voo:

R 9377
tflzght % 910 0, 3

tioe = 0,1 Lsgne = 1,03 h

Rigy = tiow - Vo = 937, 7 km

(3.13)

(3.14)

(3.15)

o Calcular o alcance equivalente para fins de projeto conceitual com base nos acréscimos de

alcance conforme requisitos regulamentares.

Rnaminal = 9377 km

RlO% = 103, 15 km

Ralternate = 185 km

Rypirer ja considerado na etapa do voo de espera.

Req = Rnominal + RlU% + Ralternate + Rloiter = 10500 km

(3.16)

(3.17)

(3.18)

(3.19)

A eficiéncia aerodinamica em voo de cruzeiro e espera pode ser calculada pela equagoes:
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L 1
— = 3.20
(D>cruise 2 V k2 : C’DO ( )

L 1
= — = 16,1
(D>cruise 2\/ 0,0397 . 07018 6’ %6

L 3
- - - 3.21
(D>loiter 4y/3 - ky - Cpo ( )

L 3
— = = 18,701
(D>loiter 4,/3-0,039 - 0,018 ’
Com isso, para se calcular a fracdo de combustivel —W%e‘ falta apenas as fracoes % e %ﬁ

Assim para aeronaves a jato na etapa de voo de cruzeiro com alcance pré-definido por requi-

sitos comerciais e na etapa de voo de espera com tempo de espera pré-definido por requisitos

regulamentares. Sera estimado as fracdo de peso % pela Equacao de Bréguet para alcance de
3

aeronaves a jato e para a fragdo de peso % a equagao de Bréguet para autonomia de aeronaves
4

a jato.
(9 . R : TSFCcruise
W Vo (%)
- = cruise 322
W= (3.22)
<9,81 - 10,5 - 106 . 1,35 - 107°
Wy 252.8 - 16,196
R ) ) =0,712
Wy ’
(g * E * TSFCloiter
U (5)
_ = loiter 323
e (3:23)
<9,81 -2700- 1,125 - 1075
Ws 18,701
R ’ = (.9842
7 ’
onde:

Utilizando os resultados das equagdes acima na equacao (3.12), a fracdo de combustivel é
obtida:

= 0,3438 (3.24)

Portanto, substituindo as Equagées (3.24) e (3.10) na equagao (3.9):
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T 11,385 Wy O 0, 3438

(3.25)

Peso Bruto da Aeronave

estimativa

FIGURA 3.12 — Roteiro simplificado para estimativa de peso de aeronave a jato Fonte: Silva

(2024b)

O peso bruto de decolagem de uma aeronave pode ser determinado por meio de um processo

iterativo. Na Tab 3.7 abaixo estao as iteragoes obtidas:

Iteracoes Wo M Wo Residual
W new
1 1.000.000 0,526562 4.181.404 —3.181.404
2 4.181.404 0,476384 3.213.403 968.000
3 3.213.403 0,485246 3.350.389 —136.986
4 3.350.389 0,483830 3.327.724 22.665
5 3.327.724  0,484060 3.331.384 —3.660
6 3.331.384 0,484023 3.330.791 593
7 3.330.791 0,484029 3.330.887 —96
8 3.330.887 0,484028 3.330.871 16
9 3.330.871 0,484028 3.330.874 -3
10 3.330.874 0,484028 3.330.873 0

TABELA 3.7 — Calculo iterativo para estimativa do W, Fonte: Autores.
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Entao estima-se o peso de decolagem para o peso vazio e o peso de combustivel:

Wo = 3330,873 [kN] = 339, 5 [ton]; (3.26)
Wempty = 1612, 237 [kN] = 164, 3 [ton]; (3.27)
Wiue = 1022, 127 [kN] = 104, 2 [ton]. (3.28)

3.8.3 Relacgoes de Desempenho

Inicialmente foi criado um cédigo em MATLABO, onde utilizou-se o equacionamento de

Sadraey (2017), demonstrado a seguir.

(T> B (“JF gﬁ"“’) {eXp (O'GPQCDGSTO%w)} (3.29)
- = i 3.29
w Sto 1-— exp (OGPQCDGSTO%w)
W 1,
(S)VS - ip‘/s OLmam (330)
T ROC¢ 1
il — + 3.31
(). oo [ 2 (%) 0c(L/D)ums (331
rc\ k-
T3L> ) 1 2K (W)
—oh = o V2 C — 3.32
( W Voo PoVimaz Do2 <%> + po_vr?mx S ( )

Ademais, foram utilizados os dados contidos na Tab 3.3 como valores de referéncia para uma

primeira analise. Apods executado o cédigo, tragou-se o seguinte diagrama de restricao:

73



Diagrama de Restricao
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FIGURA 3.13 — Primeira Anélise - Diagrama de Restri¢ao. Fonte: Autor.

Nesse contexto, busca-se para o projeto um ponto de design 6étimo cujo apresente a menor
area da asa e a maior tracao possivel, assim, traduz-se para o diagrama de restricao como o
ponto mais a direita e a cima possivel. Nesse interim, utilizando o valor de MTOW calculado,
(339 Ton), juntamente com a comparagao dos valores presentes dos concorrentes, observa-se
a possibilidade de estreitar os requisitos e se assim tornar-se mais competitivo com os demais
concorrentes.

Dessa forma, aumentou-se o teto operacional de FL.400 para FL420, e estreitou-se a pista de
decolagem necessaria de 2500 m para 2100 metros, permitindo a operagao em uma gama maior
de aeroporto, como por exemplo, La Guardia em Nova York. Além disso, percebe-se que ao
modificar tais fatores, aproxima-se a aeronave a operacao dos concorrentes analisados, Figura
3.14.
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Diagrama de Restricao
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FIGURA 3.14 — Diagrama de restri¢ao final. Fonte: Autor.

Por fim, buscando o ponto 6timo de projeto, visando maior tracdo e menor area de asa
obteve-se os valores: W/S = 7920 e T'/W = 0.2852. Dessa forma, com o MTOW estabelecido,
obtém-se o valor de tracao requerida igual a T' = 474,23 K N. Assim, comparou-se trés modelos
diferentes de motores, sendo eles Rolls-Royce Trent XWB-97 (431 KN), GE 90-115B (513 KN),
¢ GEnx-1B (340 KN) e definiu-se o GE 90-115b para a utiliza¢do na aeronave.

3.8.4 Sistema Propulsivo

Dentre os tipos de motores disponiveis para aviacao comercial, sdo existentes os motores
turboélices, turbofan e turbojatos. A Fig 3.15 mostra a eficiéncia propulsiva de cada um desses

motores conforme a velocidade de operagdo em Mach.
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FIGURA 3.15 — Eficiéncia propulsiva dos motores conforme velocidade de operacao. Fonte:
Adaptado de Sadraey (2017)

Levando em conta a operagao dessa aeronave voando em Mach 0,85 em condi¢ao de cruzeiro,

o motor mais eficiente é o Turbofan. Entretanto, é importante salientar que o empuxo dos

motores variam conforme a altitude, ou seja, o empuxo maximo da aeronave se da na condic¢ao

do nivel do mar e vai reduzindo gradativamente conforme aumenta-se a altitude. Em camadas

mais altas da atmosfera, a densidade do ar diminui, impactando na vazao maéssica de ar que

entra no motor, traduzindo em menor empuxo. Isso é mostrado na Figura 3.16:

10 S I T
\\ \ —6—Razado de Empuxo

2 —+—Razao da densidade do ar
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7 \
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S s \X\\\\\*\
o
< 4 \

3 \}\\\*\\\\\

2 F \\\\\\WS\\HK\\

0
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Sadraey
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Thrust ratio
FIGURA 3.16 — Razao de empuxo vs altitude para um motor turbofan. Fonte: Adaptado de
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Logo, é perceptivel que existird uma dada altitude onde o motor nao conseguira ter mais
excedente de poténcia necessaria para acelerar, essa condi¢ao define o Teto Operacional da
aeronave.

Apos definido o tipo de motor, fez-se a andlise da motorizagao individual das aeronaves con-
correntes nesse mesmo segmento, o teto operacional que essa aeronave ird operar (FL350) bem
como a velocidade em cruzeiro (Mach 0,85). Em seguida, montou-se uma tabela com as prin-
cipais caracteristicas de cada motor para facilitar o processo comparativo entre os parametros

mais relevantes.

Fabricante Designacao Mar TSFC BPR L D Massa Empuxo
[kg/s] [g/(kN - s)] [mm]  [mm]  [ke] [kN]
Rolls-Royce  Trent 1000 1210 1,29 % 10:1 4738 2850 6120 360
10-°
Rolls-Royce Trent XWB-97 1436 1,32 x 9,6:1 5218 2997 7550 431
10-°
GE GE90-115B 1641 1,35 x 9:1 7290 3442 8761 513
107°

TABELA 3.8 — Caracteristicas dos motores analisados.

Durante a criagao do diagrama de restricao, ao adicionar os valores de poténcia dos motores
dos principais concorrentes de mercado da aeronave projetada (Rolls Royce Trent XWB-97,
GE90-115B e Rolls Royce Trent 1000/GEnx-1B), a utilizagdo do motor GE90-115B com 513
kN de poténcia proporciona um T/W maior que o necessério e isso da a possibilidade de obter
um maior excesso de poténcia na altitude de cruzeiro, ganhando em desempenho. O GE90-115B
¢ um motor turbofan de alta eficiéncia fabricado pela General Electric, com um empuxo maximo
de 115.000 libras (aproximadamente 513 kN), equipado com um fan de 3,44 metros de didmetro,
laminas de titdnio e um design avancado de turbina de alta pressao, utilizado em aeronaves
Boeing 777 para oferecer desempenho superior e economia de combustivel. Seguindo a tendéncia
de aeronaves mais modernas, esse motor produz menos niveis de ruidos(dB) garantindo mais

sustentabilidade e permitindo operar em aeroportos com restri¢oes de ruidos, por exemplo.

3.9 Interior e disposicao dos passageiros

Para o projeto do interior da aeronave e a disposicao dos assentos de passageiros, é funda-
mental equilibrar conforto, eficiéncia espacial e seguranca. O layout interno deve maximizar o
aproveitamento da fuselagem, considerando também aspectos como acessibilidade e facilidade
de evacuagao em emergéncias. Para a Horizon, uma aeronave com dois corredores ( WideBody),
foram escolhidas duas configuracoes de cabine de passageiros, uma totalmente econémica e uma
com 3 classes disponiveis.

Para a configuracdo de classe econdmica unica, foram alocados 500 assentos ao longo de
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toda a aeronave, na disposicao 3x4x3, ou seja, 3 poltronas - corredor - 4 poltronas - corredor -
3 poltronas, totalizando 10 poltronas por fileira e 50 fileiras.

J& para a configuracao com trés classes, a aeronave foi dividida em primeira classe, classe
executiva e classe economica, as quais possuem 40, 90 e 380 assentos, respectivamente, tota-
lizando 510. A disposi¢ao de assentos escolhida foi 3x2x3 para a primeira classe, permitindo
maior espacamento entre as poltronas, 3x3x3 para a classe executiva e 3x4x3 para a economica.

A Fig 3.17 mostra a disposicao de assentos para as duas configuracoes e também as areas

reservadas para banheiro (azul) e galleys (cinza).

Classe Econémica Unica = 500 assentos

aaaaaDaaaaaaaaaaEaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaaa
WEHWEEHHEEEHDaaaaaaaaaaaaaaaaamaamaaaaamaamama

Primeira Classe: 40 assentos
Classe Executiva: 90 assentos
Classe Econdmica: 380 assentos

FIGURA 3.17 — Disposicao dos assentos. Fonte: Relatorio final aeronave horizon
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4 Resultados

Esse capitulo tem como objetivo evidenciar os principais parametros fisicos e geométricos
da aeronave desenvolvida, pardmetros estes que foram usados para as simulagoes desenvolvidas
dentro do MATLABO© e do X-plane. A modelagem da aeronave dentro do simulador, e todas
as etapas envolvidas, desde a importagao das polares aerodinamicas dos perfis, bem como os as
dimensoes fisicas da aeronave como um todo sao detalhadas. A comunicacao entre o simulador
e o Simulink é destrinchada de forma que o leitor possa compreender a troca de informacoes
via protocolo UDP. Por fim, é feito uma comparagao entre o voo de cruzeiro trimado obtido de

forma analitica via MATLAB, e a mesma condicao de voo dentro do X-plane.

4.1 Parametros Gerais da aeronave Horizon

A Fig 4.1 mostra as trés vistas da aeronave com suas principais dimensoes, logo em seguida
¢ evidenciada na Tab 4.9 as principais caracteristicas geométricas e seus principais parametros.
Essas informacoes sdo as mais relevantes para toda a andlise e modelagem da aeronave dentro
do simulador, e também para o cédigo computacional em MATLABO© . No ANEXO C e A
desse trabalho encontram-se mais detalhes como posicionamento das superficies de controle,
flaps, Winglets, fuselagem, trem de pouso e caracteristicas de desempenho da aeronave Horizon.
Com respeito a localizagao do CG, a referéncia segue a convencao do Open VSP, estabelecendo

o centro no apex da asa.
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FIGURA 4.1 — Trés vistas da aeronave Horizon. Fonte: Relatério final aeronave horizon
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Parametro Caracteristica Valor
MTOW Peso maximo de decolagem 339 [ton]
OEW Peso operacional vazio 164.300[kg]
l Comprimento da fuselagem 66,65 [m]
Tnaz., Tracao maxima dos motores no nivel do mar 513 [kN]
Tnazer Tragao maxima dos motores na condi¢ao de voo de cruzeiro 133 [kN]
Ty Raio da fuselagem 3,24[m]
Vi Velocidade Maxima 516,00 [ktas]
Veruseiro Velocidade de Cruzeiro 488,00 (MO0,85) [ktas]
Beruzeiro Altitude de cruzeiro 35.000 [ft]
by /2 Semi-envergadura da asa 32,53 [m]
AR, Alongamento da asa 9,57
Aw Afilamento da asa 0,186
Sw Area de referéncia da asa 452,54 [m?]
Acja,, Angulo de enflexamento da asa em 1/4 da corda 32,0 [°]
Iy Angulo de diedro da asa 3,0 [°]
T Angulo de incidéncia da asa 3,5 [°]
Cuw Corda média aerodindmica da asa 7,59 [m]
Cwroor Corda na raiz da asa 14,00 [m]
Cusiy Corda na ponta da asa 2,61 [m)]
- Aerofdlio da asa - secao 1 SC 0714
- Aerofélio da asa - se¢ao 2 SC 0712
- Aerofélio da asa - se¢ao 3 SC 0710
Empenagem Horizontal
br/2 Semi-envergadura da EH 11,73 [m)]
Aesa, Angulo de enflexamento da EH em 1/4 da corda 30,0[°]
An Afilamento da EH 0,3
Sen Area de referéncia da EH 117,69[m?]
Chyoor Corda na raiz da EH 7,71 [m]
Chasy Corda na ponta da EH 2,31 [m]
Iy Angulo de diedro da EH 3[°]
Teh Angulo de incidéncia da EH 3,00°]
- Aerofélio na raiz da EH NACA 0012
- Aerofélio na ponta da EH NACA 0012
Empenagem Vertical
by Envergadura da EV 10,40 [m]
A, Angulo de enflexamento da EV 47,41[°
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Parametro Caracteristica Valor
Ay Afilamento da EV 0,31
S, Area de referéncia da EV 63,78[m?]
Copoo Corda na raiz da EV 9,35 [m]
Cogyp Corda na ponta da EV 2,90 [m]
- Aerofélio na raiz da EV NACA 0012
- Aerofélio na ponta da EV NACA 0012
Localizacao CG
Teg Posicao de z., (positivo p/cauda) 8,40 [m)]
Yeg Posicdo de y.g (positivo p/ asa direita) 0 [m]
Zeg Posigao de 2z, (positivo p/cima) -0,40[m)]
% Posicao do CG em relagao a cma da asa 0,225
Momento de Inércia para a condicao de OEW
Iy Momento de inércia de rolagem 19.163.810 [kg - m?
I, Momento de inércia de arfagem 26.347.843 [kg - m?]
I, Momento de inércia de guinada 45.963.866 [kg - m?]
Momento de Inércia para a condigao de MTOW
y - Momento de inércia de rolagem 30.159.928 [kg - m?]
I, Momento de inércia de arfagem 40.750.393 [kg - m?]
I, Momento de inércia de guinada 72.773.169 [kg - m?
Momento de Inércia usado para simulagcao (GW = 266.429kg)
Lo Momento de inércia de rolagem 25.592.101 [kg - m?]
I, Momento de inércia de arfagem 34.767.522 [kg - m?|
I Momento de inércia de guinada 61.636.489 [kg - m?|

zz

TABELA 4.9 — Parametros principais da aeronave

4.2 Dados aerodindmicos da aeronave horizon

Para obtencao das derivadas de estabilidade e controle da aeronave foi usado o software
OpenVsp(Open Vehicle Sketch Pad) que utiliza o método VLM(Vortex Lattice Method) para

estimar os coeficientes aerodinidmicos da aeronave.

4.2.1 O software OpenVsp

O OpenVSP (Open Vehicle Sketch Pad) é um software de cddigo aberto e gratuito desen-

volvido pela NASA(National Aeronautics and Space Administration) para modelagem e anélise

de veiculos aeroespaciais, com uma interface amigavel permitindo ao usuario modelar diversos
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tipos de configuragoes de aeronave. E possivel exportar o modelo geométrico para softwares
CAD ou CFD, realizar analises de estabilidade, estimar momentos de inércia, cdlculo do CG,
obter a polar de arrasto da aeronave, determinar os coeficientes aerodindmicos, desenho de
superficies de controle, criacao de malhas para softwares FEM( Finite Element Method), dentre

outras inliimeras opg¢oes.

FIGURA 4.2 — Logo do OpenVSP Fonte: NASA (2023)

4.2.2 Simulagao no OpenVSP

Dentro do programa modelou-se a aeronave considerando os parametros geométricos estima-
dos, atendendo os requisitos estabelecidos em projeto. Em seguida, realizou-se uma analise de
estabilidade para obtencao das derivadas de estabilidade e controle da aeronave. Vale destacar
que durante o voo de cruzeiro a aeronave voa em Mach= 0,85 porém nessa velocidade ocorrem
fenomenos de compressibilidade do ar que alteram de forma expressiva os valores das deriva-
das. O programa possui uma correcao para Mach subsonicos baseado na férmula empirica de
Kdrmdn-Tisien. No entanto, preferiu-se fazer a andlise em Mach = 0,5 afim de garantir que as
derivadas nao sofram alteracoes devido ao regime transonico do voo de cruzeiro. A seguir sao
apresentadas a altitude, velocidade de referéncia e a densidade do ar na altitude escolhida para

os calculo das derivadas de estabilidade e controle.
o Altitude= 10.668 m (35.000f1)
» Velocidade= 148,26 m/s (Mach=0,5)
« Densidade do ar= 0,37995 Kg/m?

A Fig 4.3 mostra a janela Overview do VSPAERO que evidencia os métodos numéricos a
serem selecionados, parametros geométricos que serao usados para adimensionalizacao das de-
rivadas dentro do algoritmo, localizacdo do CG, condi¢ao do escoamento, grupo das superficies
de controle e suas deflexoes em graus. Cabe ressaltar que faz-se necesséario escolher pelo me-
nos dois pontos para o angulo de ataque para a analise de estabilidade. A Fig 4.4 mostra as
configuragoes para a analise de estabilidade e controle, tipo de condicao de voo para obtengao
das derivadas, velocidade da aeronave no ponto de pertubagao dos controles e a densidade do

ar naquela altitude, conforme mostrado acima. Apods testes realizados optou-se por obter as
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derivadas com a aeronave sem os winglets, pois o0 mesmo tem impacto praticamente irrelevante
nos valores das derivadas. Em seguida as Figs 4.5 e 4.6, 4.7 mostram a aeronave modelada

dentro do programa em trés vistas.

(X - O X

Case Setup

Moment Reference Position

| [
|

_Num Slices ||
o Xref >
o Yref >
ot >

Wake lter:  5/5 ... GMRES lter: : -0.96015/-1.00000 ... : 0.76918 / 1.00000

Wake lter:  5/5 ... GMRES lter: : -0.96702 /-1.00000 ... © 0.76231 / 1.00000

Wake lter:  5/5 ... GMRES lter: : -0.96776 /-1.00000 ... : 0.76157 / 1.00000

Wake lter:  5/5 ... GMRES lter: : -0.96799 /-1.00000 ... : 0.76134 / 1.00000

Wake lter:  5/5 ... GMRES lter: : -0.97667 / -1.00000 .. o 0.75267 / 1.00000

Wake lter:  5/5 . GMRES lter: -1.00978 / -1.00000 0.71955 / 1.00000
5 0.85000 1.00000 0.00000

FIGURA 4.3 — Janela Overview do VSPAERO Fonte: Autor
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FIGURA 4.4 — Janela Advanced do VSPAERO Fonte: Autor
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FIGURA 4.7 — Vista frontal no OpenVSP. Fonte: Autor

As Tabs 4.10 e 4.11 mostram as derivadas de estabilidade e controle para a aeronave horizon.

Esses valores foram importados para dentro do codigo computacional do modelo aerodinamico.
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Condicao ou variavel

0 Q@ 15} P q r  Mach U Q

Cr 0.386 5.640 0.033 0.042 17981 0.164 0.264 0.132 2.863
Cp 0.017 0.211 0.002 -0.139 0.972 -0.041 0.012 0.006
Cy O 0 -0.393 -0.142 -0.024 0442 0 0
C 0 0 -0.165 -0.495 0.003 0.174 0 0
Cp 0.089 -3.490 -1.100 -0.534 -53.681 -0.854 0.070 0.035 -12.083
¢, 0 0 0.010 0.013 0.009 -0.216 O 0

TABELA 4.10 — Derivadas de estabilidade da Horizon obtidas pelo OpenVsp. Fonte: Autor

Coeficiente Variavel

Oc 0a Oy
Cr, 0.769 0 0
Ch 0.012 0 0
Cy 0 -0.039 -0.211
C 0 -0.127 -0.026
Ch -3.404 0 -0.013
C, 0 0.009 0.114

TABELA 4.11 — Derivadas de controle da Horizon obtidas pelo OpenVsp. Fonte: Autor.

4.3 Sintese do modelo de mecanica de voo

O modelo de mecénica de voo foi modelado no sistema de referéncia aerodindmico (SRA).

X=[VapBpqgr ¢l z y HT (4.1)

Ja o vetor de controle ¢ dado pela posi¢do da manete de controle do motor (d,) e as trés
deflexoes das superficies de controle primarias:

U=1[6, 0. 6, 6,]" (4.2)

Definido os vetores de estado e de controle, o conjunto de equacoes diferenciais que modela

a mecanica de voo da aeronave ¢é escrito de forma compacta:

X =f(X,U) (4.3)

Onde f : R'?2 x R* — R!'? ¢ uma funcdo nao linear que relaciona as 12 variaveis de estado

e as 4 de controle com as derivadas das 12 variaveis de estado. Ela é chamada de fungao de
dindmica.
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4.4 Modelagem da aeronave Horizon no Plane-Maker e dos ae-

rofélios no Airfoil-Maker

Esta secao destina-se a explicar o processo de modelagem da aeronave conceitual dentro
do Plane-Maker, um software embarcado dentro do X-Plane juntamente com o Airfoil-Maker.
O Plane-Maker é um programa fornecido com o X-Plane que permite aos usuérios projetar
suas proprias aeronaves. Usando este software, quase qualquer aeronave imaginavel pode ser
construida, desde simples aeromodelos a naves espaciais. Uma vez que todas as especificacoes
fisicas do avido tenham sido inseridas (peso, envergadura, deflexdes de controle, poténcia do
motor, segoes do aerofélio, etc.), o X-Plane, baseado nas caracteristicas do modelo criado no
Plane-Maker, prediz como a aeronave ird voar (MEYER, 2024).Basicamente o processo de

modelagem de uma aeronave no simulador divide-se em trés etapas:

1. Obtencao dos coeficientes aerodinamicos dos aerofélios da aeronave a ser modelada.
2. Criagao dos aerofélios dentro do Airfoil-Maker.

3. Parametrizacao e modelagem da aeronave dentro do Plane-Maker.

A primeira etapa consistiu na obtencao dos coeficientes aerodindmicos (C'L,CD,CM) dos
perfis usados nas asas, estabilizador horizontal e vertical da aeronave.

O software XFLR-5 foi utilizado com o intuito de obter tais coeficientes aerodindmicos em
uma faixa de niimero de Reynolds até o Reynolds estimado de cruzeiro para a aeronave. Optou-
se pela utilizagdo desse software por se tratar de um software gratuito que tem como base o
XFOIL desenvolvido por Mark Drela no MIT. O XFLR-5 é um software leve e de interface
amigavel com certa popularidade no meio aerondutico; permite importar diversos tipos de
aerofélios, obter coeficientes aerodinamicos de perfis, asas, e andlises de estabilidade estatica e
dindmica de aeronaves.

Na Fig 4.8 e Fig 4.9 estao evidenciados os aerofélios usados na aeronave conceitual. Para
o célculo do niimero de Reynolds levou-se em consideragao a velocidade de cruzeiro, a corda

média aerodindmica (CMA) de cada se¢do da asa, bem como a viscosidade cinematica do ar
(v) no F'L350, obtida pela fungao atmosisa do MATLABQ.

V::ruzeiro : (CMA)

v

(Re)aerofélio - (44)
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TABELA 4.12 — Valores calculados do Numero de Reynolds em cruzeiro para os aerofélios
SC0714, SCO712, SCO710 (asa), NACA 0012 (EH e EV) e NACA 0010, 0006 (winglets).

Aerofélio v[m?/s]  Verugeiro m/s] CMA [m] Re

SC0714 — Sec¢ao 1 da asa 3,77e—5 250,80 10,90 7,23e7
SCO0712 — Secao 2 da asa 3,77e—b 250,80 5,90 3,91e7
SCO0710 — Secao 3 da asa 3,77e—b 250,80 2,50 2,32e7
NACA 0012 - EH 3,77e—5 250,80 5,01 3,33e7
NACA 0012 - EV 3,77e—5 250,80 6,12 4,06e7
NACA 0010 — Winglet raiz 3,77e—5 250,80 2,50 1,32e7
NACA 0006 — Winglet ponta 3,77e—5 250,80 1,17 6,64e6
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FIGURA 4.8 — Perfis aerodindmicos usados nas se¢oes da asa da aeronave conceitual Horizon.
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FIGURA 4.9 — Perfis aerodindmicos usados nas empenagens horizontal,vertical e winglets da
aeronave conceitual Horizon.

A Fig 4.10 representa a vista superior da semi-asa direita da Horizon, com o intuito de

auxiliar o leitor a entender a divisao dos perfis ao longo da asa e suas segoes.

NACAQ010

SC0714

SC0714

FIGURA 4.10 — Aerofdlios usados nas se¢oes da asa da aeronave conceitual Horizon.
Fonte: Autor

Calculado os devidos Reynolds de cruzeiro para cada perfil, fez-se as analises de todos os
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aerof6lios da Tabela 4.12 no XFLR-5. Em seguida, variando o dngulo de ataque (a) entre
-20°% 20°com passo de 0,1°( é necessario esse passo e range de dngulo de ataque, para a criagao
dos perfis no AirfoiMaker) foi gerado uma lista de 100 niimeros de Reynolds desde 500.000 até
5,12-108. A escolha da quantidade de ntimeros de Reynolds foi motivada pela observacao de que
nem todas as faixas de Reynolds convergem durante as iteracdes do XFLR-5, principalmente
devido aos altos valores alcangados no regime transonico de voo. Dessa forma, garantimos uma
maior probabilidade de convergéncia, assegurando assim a confiabilidade dos resultados. Ao fim
das andlises, os graficos foram exportados do XFLR-5 em arquivos de formato *.tzt contendo
todas informagcoes necessarias, e os coeficientes aerodindmicos dos perfis.

A segunda etapa envolveu criar os perfis aerodinamicos dentro do software Airfoil-Maker,
que vem incluido na instalagao do X-Plane. O Airfoil-Maker oferece recursos avangados, per-
mitindo a insercao de polares aerodindmicas, configuracao de diferentes faixas de Reynolds,
adicao de correcoes de compressibilidade para aeronaves subsonicas e transonicas, definicdo da
espessura relativa do perfil e inclusao de pontos de representacao grafica do aerofélio dentro do
simulador.

Na Fig 4.11 é possivel ver a tela inicial do Airfoil-Maker com um perfil genérico para Rey-
nolds de 4,5 - 10°. A curva na cor verde representa a polar Cj_ , a curva de cor vermelha
representa a polar Cp,_, e a curva de cor amarela a polar C,,, , ambas relativas ao aerofélio.
Os parametros exibidos no lado esquerdo podem ser detalhados e explicados ao pairar o mouse
sobre cada retangulo branco. Esses parametros referem-se as caracteristicas especificas de cada
curva em relacao ao grafico, incluindo, por exemplo, o coeficiente de sustentagdo em angulo
de ataque nulo (C,), a faixa de dngulo de ataque (), a inclinagdo da curva, o coeficiente de
sustentagao méaximo (C, ), entre outros. Todos os pardmetros sao ajustados para reproduzir
a curva com a mesma forma e caracteristicas das polares obtidas anteriormente no XFLR-5.
Realizar essa tarefa manualmente pode introduzir imprecisoes e erros nas curvas, além de ser

um processo trabalhoso, demorado e de alto custo.
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FIGURA 4.11 — Tela inicial do Airfoil-Maker para um aerof6lio qualquer. Fonte: Autor

Uma alternativa para inserir as polares obtidas no XFLR-5 de forma precisa e rapida é
a utilizacao do software gratuito e open source polar2afl. Desenvolvido por Saso Kiselkov,
esse programa permite integrar os arquivos *.tzt com as polares dos aerofdlios gerados pelo
XFLR-5 em arquivos *.afl, utilizados pelo simulador X-Plane. Esse programa nao possui uma
GUI(Graphical User Interface), sendo necessario utiliza-lo via Prompt de Comando conforme a
Fig 4.12. Inicialmente é necessario criar um arquivo base *.afl pelo Airfoil-Maker, contendo os
numeros de Reynolds correspondentes aos das polares geradas pelo XFLR-5. Dessa forma, o
polar2afl incorpora as caracteristicas aerodinamicas, gerando um novo arquivo *.afl. Para mais
informagoes sobre a utilizagdo do programa polar2afl podem ser obtidas em (Saso Kiselkov,
2020).
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8 foo.afl bar.

uldn't
L

FIGURA 4.12 — Instrugoes de uso do software polar2afi. Fonte:Autor

Para esse trabalho utilizou o maximo de op¢oes de niimero de Reynolds suportados pelo
Airfoil-Maker (nove). Os valores escolhidos foram com base nas polares que tiveram con-
vergéncia de 100% nos coeficientes Cy, Cp, C,, entre os angulos de ataque de -20° 20°, passo
de 0,1°, e que representassem diferentes fases do voo. Valores fora dos determinados sao inter-
polados pelo simulador durante o voo. A Fig 4.13 mostra a tela do Airfoil-Maker e evidéncia
os Reynolds escolhidos, por exemplo, para o aerofdlio da raiz da asa, SC0714. Esse mesmo pro-

cedimento ¢é realizado para todos os aerofdlios conforme a Tabela 4.12, obtendo-se 7 arquivos

*.afl .
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FIGURA 4.13 — Polares do aerofélio SC0714 inseridas no Airfoil-Maker. Fonte: Autor

Na terceira etapa, foi feito a parametrizacdo e modelagem do avido conceitual dentro do
Plane-Maker. Todas as informagoes da aeronave como: envergadura das superficies aero-
dindmicas, diedro, afilamento, enflexamento das superficies aerodindmicas, posi¢ao e tamanho
dos flaps, comprimento da fuselagem, raio da fuselagem, localizacao e passeio do CG, deflexdes
das superficies de controle, localizagoes dos tanques de combustivel, MTOW, OEW, localizacao
e tamanho do trem de pouso, localiza¢ao e poténcia dos motores,etc. Todas essas informacoes
estao contidas no ANEXO A desse trabalho de forma detalhada. Para a construgao da estrutura

utilizou-se as seguintes abas do programa Plane-Maker Fig 4.4.

a) Asas, EH,EV—Aba Padrao— Asas;

b) Aerof6lios—Aba Avancadas— Aerofélios;

c¢) Fuselagem —Aba Padrao—Fuselagem;

d) Trem de Pouso—Aba Padrao—Trem de Pouso

e) Motores— Aba padrao— Especificagoes do Motor

f) Passeio do CG e localizagao dos tanques de combustiveis— Aba Padrao— Peso e Equilibrio;
g) Wing Boz— Aba Padrao—Estruturas Variadas;

h) Nacele dos Motores—Aba Padrao—Nacele do Motor;

i) Painel do Cockpit— Aba Padrao—Painel: 2D;

j) Superficies de Controle—Aba Padrao— Geometria de Controle;
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FIGURA 4.14 - Abas Padrao/Avancadas na tela inicial do Plane-Maker. Fonte:Autor

a) Na aba Asas, foi modelado a asa, winglets, estabilizadores vertical e horizontal. Os
parametros de entrada sao a corda na raiz e ponta de cada se¢ao da asa, semi-envergadura
da secao, enflexamento em 25% da corda, diedro, localizacao horizontal,vertical e lateral
em relacao a fuselagem. Foram usadas as abas Asa 1, Asa 2 e Asa 3 para modelar as trés
secoes da asa, e Asa 4 para modelagem exclusiva dos Winglets. As superficies de comando
presentes em cada secao, ailerons, flaps, spoilers, slats, roll spoiler, bem como seus pontos
de localizacao também sao selecionados. Parametros de peso da asa em relacao ao peso
total, e coeficiente de amortecimento de seu primeiro modo de flexdo sao configurados na
ultima aba Flexao da Asa Fig 4.15

¥ sy - o x

FIGURA 4.15 — Interface com pardmetros de modelagem da asa se¢ao 1. Fonte:Autor
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ESPECIFICACOES DOS AEROFOLIOS.
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FIGURA 4.16 — Interface com parametros de modelagem da asa se¢ao 2.
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FIGURA 4.17 — Interface com pardmetros de modelagem
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da asa secao 3. Fonte:Autor



ESPECIFICACOES DOS AEROFOLIOS.
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FIGURA 4.18 — Interface com parametros de modelagem da asa referente aos winglets.
Fonte: Autor

Os mesmos procedimentos foram feitos para a modelagem das empenagens horizontal e
vertical, juntamente com a marcacao da localizacao das superficies de comando, profundor
e leme. Na aba Estab. Hori configurou-se a empenagem horizontal, e na aba Estab. Vert

2, configurou-se a empenagem vertical.

ESPECIFICACOES DOS AEROFOLIOS.
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et e B
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FIGURA 4.19 — Interface com os pardametros de modelagem da asa referente estabilizador
horizontal. Fonte:Autor

97



ESPECIFICACOES DOS AEROFOLIOS.

use second m for tis

acrat xine O art

mwmf'mmus g e e roCtsoiPan -ONC  tongarm 05506 ] (m) | | texture top 0505 {fati top ':Mmp"m'ﬂsnn g0, potiom
L) 99599 o900 Ll

resterora sl sneenl e L e e e e
L Lol L L) Lo ]

B 22 TR s - 2 1 el [ (it ] e
Laaad 909 O (EFT wino) Laaad L Raaad

ESPECS ELEMENTOS (RAIZ NA ESQUERDA, PONTA NA DIREITAR) istorize

O e e e e
L PO ©UY UUU DY GUU DUY

FIGURA 4.20 — Interface com os parametros de modelagem da asa referente estabilizador
vertical. Fonte:Autor

b) Na aba aerofdlios inseriu-se os 7 arquivos *.afl gerados pelo polar2afi. A coluna da
esquerda ¢ referente aos perfis da raiz de cada asa, ao passo que a coluna da direita
refere-se aos perfis da ponta. E possivel inserir arquivos *.afl com baixo e alto ntimeros
de Reynolds. Como o arquivo gerado possui nove faixas de Reynolds conforme a Fig 4.13,

utilizou-se o mesmo arquivo para baixos e altos valores de Reynolds.

Aerofdlios

ASA 1 variable-sweep [

lo Re [T} kc0714(polar).afl 1 [T} sc0714(polar).afl 1 variable-dihedral [ span |nm,prm-‘1 .
vari idence [ POWET oog
hi Re [ sc0714(polar).afl I [ sco714(polar).afi ] retractable [
—
ASA 2 variable-sweep [
1o Re [ sc0714(polar).afl 1 [ sco712(horizon).afl | variable-dinedral B span interp 00
B vari idence [ power W
hi Re E[ sc0714(polar).afl ) EI sc0712(horizon).afl | retractable [
ASA 3 variable-sweep [
1o Re [F] sc0712(harizon).af 1 [ scor1o(horizon).afl ] variable-dinedral B cpan interp
- - vari idence [ power . 1.00
hi Re [ sc0712(orizon).afi | B scoriomorizon).an ] retractable B haad
—
ASA 4 variable-sweep [
lo Re [T} naca0012(horizon).afl . [} naca0012(horizon).afl ] variable-dihedral 5 span interp 100
vari idence power o
hi Re [T naca0012(horizan).afl 1 [T naca0012(horizon).afl | retractable E o0
ESTAB. HOR. variable-sweep [
lo Re E( naca0012(horizon).afl | E[ naca0012(horizon).afl ) variable-dihedral [ span interp
. = variable-incidence 7 power %
hi Re [F naca0012(horizon).afl | B naca001z(horizon).afl ] retractable [
—
ESTAB. VERT. 1
ESTAB. VERT. 2 variable-sweep [
lo Re [T naca0012(horizon).afl ] E naca0012(horizon).afl variable-dinedral [ span interp
vari idence [ power L00
hi Re [ naca0012(horizon).afl 1 [T naca0012(horizon).afl ] retractable [
—

FIGURA 4.21 — Interface com os parametros do aerofélio da asa, EH e EV. Fonte: Autor

¢) Na aba fuselagem, a fuselagem da aeronave foi separada em vdrias se¢oes e os didmetros
de cada uma foram definidos. Também foi inserido o coeficiente de arrasto do corpo Fig

4.22. Na aba Superior/Inferior, é possivel ajustar os pontos das vistas superior, lateral
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e inferior, e dar o contorno correto da fuselagem, de acordo com a planta em CAD Fig
4.23.
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FIGURA 4.22 — Interface com os pardmetros de modelagem da fuselagem. Fonte:Autor
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FIGURA 4.23 — Interface com os parametros de modelagem das vistas da fuselagem.
Fonte: Autor
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d) Na aba trem de pouso, foi definido os pardmetros do conjunto do trem de pouso dianteiro
e principal, bem como seu tipo, a localizacao junto a fuselagem, tamanho dos pneus,
tamanho do amortecedor principal, tempo de retragao do mecanismo, coeficiente de fric¢ao

das rodas no chao, angulo de giro das rodas, tipo de freios, entre outras opc¢oes. Fig 4.24

X-System - a X

00311

-0009 |
| 000 |

| 053[019) 062]037] 062]037]

| 70.0[120) 13.0] 065} 13.0]06.5 ]

FIGURA 4.24 — Interface com os parametros de modelagem do conjunto de trem de pouso.
Fonte: Autor

e) Na aba, especificagoes do motor, foi inserido todas as caracteristicas propulsivas e de
desempenho do motor, bem como seu TSFC. Fig 4.25, bem como sua localiza¢ao junto

aos pylones da asa Fig 4.26.
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FIGURA 4.25 — Interface com os parametros de performance dos motores 1. Fonte:Autor
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FIGURA 4.26 — Interface com os pardmetros de localiza¢ao dos motores 2. Fonte:Autor
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f) Na aba, peso e equilibrio, sdo configurados os pardmetros fisicos de peso e centro de
gravidade. O X-Plane calcula o momento de inércia a partir dos parametros da estrutura
e centro de gravidade, porém é possivel sobrescrever a variavel de raio de giragao (utilizado
para o calculo do momento de inércia). Entretando, segundo informagoes de foruns de
internet especializados nos assunto, sobrescrever o raio de gira¢ao nao ¢ indicado pois faz
o modelo de voo perder precisao no célculo da dindmica. (Silva, Willian Rigon, 2015).
Setou-se os parametros referentes a localizagdo do CG da aeronave (30% da cma da asa)
ao longo do eixo longitudinal e vertical, seu passeio dianteiro e traseiro. Os pesos OEW
(Operate Empty Weight), TEW(Total Fuel Weight), MTOW (Mazimum Takeoff Weight)
também foram inseridos Fig 4.27. Na aba seguinte, tanques, posicionou-se os tanques
centrais e laterias de acordo com suas referéncias na planta CAD, bem como a capacidade
volumétrica de cada um em porcentagem Fig 4.28. A Fig 4.29 mostra a localizacao dos
tanques internos, e o posicionamento do CG ao longo da aeronave. A renderizagao foi
alternada pela tecla spacebar do teclado, permitindo visualizar o modelo em wireframe e

ver por dentro do aviao.
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FIGURA 4.27 — Interface com os parametros de peso e balanceamento. Fonte:Autor

102



81 X-System

Normal . g3

Normal

Normal

02763

-002.70

NONE Normal NONE

Normal | Normal

Normal Normal

FIGURA 4.28 — Interface com os parametros dos tanques de combustivel. Fonte:Autor

FIGURA 4.29 — Vista traseira mostrando CG e os tanques de combustivel. Fonte:Autor

g) Na aba, estruturas variadas, desenhou-se a estrutura da Wing Boz que acomoda os meca-

nismos do trem de pouso além do tanque central da aeronave. Especificou-se o coeficiente

de arrasto do corpo, além da quantidade de estacoes usadas para modelagem Fig 4.30.

Na aba Superior /Inferior é possivel ver as vistas superior, lateral e inferior e dar forma a

estrutura Fig 4.31.

103



B X-System - [m] X

Estruturas Variadas

Elear |[clear J[clear |[clear |[clear |[Clear J[ciear J[ciear J[ciear ]

Clear ”CIear “CIear ”CIear ”Clear ”CIear ”CIear ”Clear ”Crear HClear |
O[5 o/ rrerte s copy geo from part # L%  [IWporear 6 orpo da aerone
LOCAL DA ESTRUTURA TEXTURA DA ESTRUTURA
! aircraft has this external fuel tank or external body:
number’—‘% # number’—%" #
stations radii/side -
oo
bady radius| 003.35] (m) irceas fecond (@ for fhis
! . aircraft texture a
9IT0 "
ans % PRI long arm| 018.79 | (m) "ead'“gt% (deg) | texture top% (ratio, Ieft texture top% [ratio_right
rule ratio drag fraction) offse side of arl‘F side of part)
wog 99 o959 9959 " E
——— = e —D0000 0060 6666 0660 _A66A |
£ drag. 0:050 | ERGNTAL AREA) latarm' 000.00 | (m) offeet 000.00 da’ 0510 0754 (r%agwmrda 0510) 0754 (rgﬂu‘
Cd Possivel se este for um corpo simplificado '_m m _m
0.056, baseado em uma area molhada, vertarm-00 1.0 0 ] (m) ot 000.0 0 (deg) | | texture bot| 0386 ‘s'igg"éf'egrﬂexture bot| 0.386 ‘S'igg"éf"ga'}tﬂ
proporcao delicada, nimero estimado do S+ [SEs5] [Se55) L o959 L

SECOES (Clique duas vezes em um né para TRAVA-LO, impedindo que operacées de suavizacao o movam)

001753 001.2001 001353 001588 003.280) 003988 012249 014.028) 014858 016446) 017929} 018213
UOUOOD CTUUUUU CUUU0UTU COUDDD TUUUDU OOO000

_Aﬁ—;'—i =
Ol GO ORI IR, (RS R | O IR W ol

Pe b bpe b bpebpeobe P be ba B &
ESER DT COES BT COE EOED COES S CO5S B0 £Em £

000.000] 000.000}[ 000.000]( 000.000] 000.000]} 000000} 000000} 000000} 000000} 000000} 000000} 000.000
O0UU0U GCUUOOU OCUU0DU OCUUDOU UTUDOOU UUODDUU UODOUU UOO000 CUOUU00

-001.907-001.2471/-000.826-000551)/-000.166 -000.166-000.1661/-000.168 -000.680}(-001.215]/-001.798/-002.284
OOUO00 CTUUUOU TUOUUUTU OCUDDDD UUUUDD COUUUU COUDDDD OUU000

[ECPsE]  [ECPse]  [EPse]  [ETwsE] [EOPsE]  [EmPse]  [Emese] [EOPSE]  [ECPSE]
[NSERIR] ~[WSERR] [WSERR] [WWSEmm] [WWSERm] [WWSERR] [WWSERR] [JNSERR] [TNSERR] [TNSERR] ~[TNSERIR]
TEDEFINIR DESVIOS OF EDICAD fsetas & #7- para afterart| part description: | engine ta body fairing

FIGURA 4.30 — Interface com os parametros da se¢ao da Wingbox. Fonte:Autor

B X-System - [m] X
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Elear [ciear |[ciear |[clear [Ciear |[Ciear |[ciear [ciear |[Ciear ]
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FIGURA 4.31 — Interface com os parametros da vistas da WingBoz. Fonte:Autor
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h) Na aba, nacele do motor, foi adicionado e desenhado os perfis das segoes, a quantidade de
segoes e o raio do corpo Fig 4.32. Na aba Superior /Inferior foi feito o ajuste dos pontos
nas vistas superior, lateral e inferior, dando forma a estrutura na nacele. E possivel ver

os pontos dando forma ao inlet cowl e ao exhaust nozzle Fig 4.33.
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FIGURA 4.32 — Interface com os parametros de modelagem das se¢oes da nacele. Fonte: Autor
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FIGURA 4.33 — Interface com os parametros da vistas da nacele. Fonte:Autor
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i) Na aba, painel do cockpit, foi criado um modelo de painel 2D com os principais aviénicos
Fig 4.34. Foi inserido instrumentos como, HUD (Head Up Display), EFIS (Eletronic Flight
Instrument System), aileron e elevator trim, alavanca de flap e speed break, alavanca de
trem de pouso, altimetro, velocimetro, vertical speed, MCP (Mode Control Painel), painel
de radios, relogio, switches de luzes, switches de acionamento do motor e APU( Auxiliary
Power Unit), ECAM (Eletronic Centralized Aircraft Monitor), dentre outros.

51 X-System - 8 X

ce
ce
ce
o8
ce
cs
(L]
L]
B
ce

S®  otthdgeng HM

S M oftlocma HM

Entrada

Propriedade
Name
Uighting

Knob Number

0% Name EFISmap_t HM X 4740 Y 1220 Sze 1.00 Copllt @

FIGURA 4.34 — Interface com a montagem e prévia do painel 2D da aeronave. Fonte:Autor

j) Na aba, geometria de controle, foi inserido o tamanho das superficies de controle, aileron,
profundor, leme, roll spoiler, speed break, slats, e flaps, Fig 4.35. Também configurou-se o
angulo de deflexao dessas superficies, e os coeficientes de sustentagao, arrasto e momento
devido ao uso dos flaps. Parametros como o tempo de extensao do mecanismo dos flaps

também foi ajustado.
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FIGURA 4.35 — Interface com as caracteristicas de deflexdo das superficies de controle méveis.
Fonte: Autor

4.5 A comunicacao entre Simulink e X-Plane

O TCP (Transmission Control Protocol) é um protocolo idealizado para proporcionar uma
forma segura de transferéncia de dados provenientes para diversas aplicagoes, utilizando varios
meios de comunicagao (nivel fisico). O TCP foi criado para fornecer uma entrega de dados de
forma virtual, garantido a integridade dos mesmos, portanto adotando um sistema de controle
de fluxo e checagem de erros (Gasparini, 1993).

O protocolo UDP (User Data Protocol), foi desenvolvido para a utilizagdo em aplicagoes que
nao devem gerar um alto volume de trafego na rede da Internet. Ao contrario do TCP, ele nao
verifica se o pacote de dados chegou ou nao ao seu destino. Ele é bastante ttil em ocasides onde
o TCP seria muito complexo, lento ou desnecessario. Existem vantagens em usar o protocolo
UDP em vez do TCP, como por exemplo, em aplicacoes que necessitam de velocidade, pois com
a evolucao das redes quase nao ha perdas de pacotes. Mas para redes maiores e principalmente
na internet, a taxa de perda de pacotes pode ser muito alta inviabilizando sua utilizacao.

Para identificar uma aplicagdo em um dado sistema, é empregado o conceito de portas
(ports) na camada de transporte, sendo atribuida uma porta diferente para cada aplica¢ao que
estiver utilizando o protocolo, representada por um niimero inteiro (Santos, 2009).

O conceito de socket é empregado na comunicacao entre dois pontos para o qual as mensa-
gens podem ser enviadas e a partir do qual as mensagens sao recebidas. Qualquer processo pode
criar um socket para se comunicar com outro processo, mas os dois processos devem criar seus
proprios sockets, estabelecendo um canal virtual entre um socket cliente e um socket servidor.

O socket é a associacao do endereco de IP de uma méaquina mais o endereco de uma porta,
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atribuido por determinada aplicacao. As interfaces sockets acessam diretamente a camada de
transporte, TCP ou UDP, e escondem das aplica¢oes toda a complexidade existente nos res-
pectivos protocolos (CARVALHO, 1997).

O X-Plane ¢ capaz de transmitir ou receber até 99.9 pacotes de dados por segundo através
de uma rede local, isto tem um impacto importante na funcionalidade do controlador e da si-
mulacao devido ao X-Plane exigir uma rapida atualizacao dos dados para se manter em perfeito
funcionamento (Nicolosi and dos Santos, 2006). Além disso, o simulador permite o acesso a di-
versos parametros da aeronave durante a simulacao, incluindo os dados de controle da aeronave,
do sistema de navegacao, das condi¢oes climaticas, do sistema elétrico, do sistema mecanico e
do sistema de radio navegagao entre outros (Santos, 2009)

Os parametros de entrada e saida da aeronave sao selecionados na janela.

Menu Principal—Propriedades—Dados de saida. O simulador exporta os dados de saida de

quatro formas diferentes.

a) Informagcoes na tela durante o voo
b) Em forma de graficos

¢) Em um arquivo de nome data com formato *.tzt contendo todos os parametros selecio-

nados.

d) Via rede UDP

Dentro da janela Dados de Saida, ¢ possivel selecionar quais os dados serdao enviados via
protocolo UDP para o SIMULINK. Na Fig 4.36 é possivel visualizar os parametros selecionados,

a taxa de pacotes UDP por segundo, o endereco de IP além da porta de saida utilizada.

Dados de Saida
Saida de Dados Gerais Dataref Leitura/Escrita

METRICAS DE SAIDA

Dados para Saida Mostrar na Cabina de Pil... Janela do Grafico de Dad... Disco (arquivo data.txt) Rede via UDP

Frame rate

Taxa de grafico
Times pacotes/seg
Sim stats

Speeds

Mach, VI, goad

Weather

Alrcraft atmosphere

System pressures

Joystick aileron/elevator/rudder

Servo aileron/elevator/rudders

Artificial Stability aileron/elevator/rudder
Flight controls aileron/elevator/rudder
Other flight controls

Wing sweep & thrust vectoring

Trim, flap, stats, & speedbrakes

Gear & brakes

escritas/seg

CONFIGURAGAO DE REDE
Angular moments

Angular velocities

Pitch, roll, & headings

Angle of attack, sideslip, & paths
Magnetic compass

Latitude, longitude, & altitude
Location, velocity, & distance traveled
All planes latitude

All planes longitude

All planes altitude

Throttle (commanded)

Throttle (actual)

Engine feather, normal, beta, & reverse
Propeller setting

Mixture setting

Carburetor heat setting

Cowl flap setting

Enviar saida de dados via rede

Enderego IP
Porta

(I LI L LI L 1]
LI LI L LIl
SESSES SN EEEEEEEEEEEEEES
LU L L L A< L L L I Qad<ed A<l 0 1 L Q< 1 | J<J<]]

Limpar Todas as Seleges de Dados Exibir salda de dados no cockpit

FIGURA 4.36 — Janela com os parametros a serem enviados pelo X-Plane. Fonte:Autor
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De acordo com a Fig 4.36 elaborou-se uma tabela 4.13 que sumariza todos os dados enviados

pelo X-Plane.

TABELA 4.13 — Pardmetros de voo enviado pelo X-Plane via protocolo UDP.

Numero Varidvel Indice Dado
1 Velocidade Verdadeira (Vi) 3 1
2 Mach (Mach) 4 2
3 ROC(Rate of Climb) (V) 4 4
4 Posi¢ao do profudor(de) 8 2
5 Posigao do aileron (da) 8 3
6 Posigao do leme (dr) 8 4
7 Posigdo do compensador do profundor ((dte)) 13 2
8 Posi¢ao do compensador do aileron ((dta)) 13 3
9 Posi¢ao do compensador do leme ((dtr)) 13 4
10 Velocidade angular de arfagem (q) 16 2
11 Velocidade angular de rolagem (p) 16 3
12 Velocidade angular de guinada (r) 16 4
13 Angulo de pitch (6) 17 2
14 Angulo de roll (¢) 17 3
15 Angulo de direcio (1) 17 4
16 Angulo de ataque (a) 18 2
17 Angulo de derrapagem () 18 3
18 Altitude verdadeira MSL (Mean Sea Level) 20 4
19 Altitude absoluta AGL (Above Ground Level) 20 5
20 Poténcia do Motor (dr) 26 2
21 Forca aerodindmica de sustentagao (L) 64 2
22 For¢a aerodinamica de arrasto (D) 64 3
23 Forga aerodinamica lateral (V) 64 4

4.5.1 Configuracao da rede no X-Plane

Neste trabalho a comunicacao estabelecida entre X-Plane e o SIMULINK foi executada em
dois computadores conectados em uma mesma rede local de internet Wifi, estabelecendo entre
eles um ” Loop-back”da placa de rede. Dessa forma o computador (desktop) rodou o simulador,
enquanto o notebook recebia e enviava os dados do X-plane que rodava no desktop. Para estabe-
lecer tal comunicacao, precisou-se descobrir qual o endereco de IPv4 de cada maquina. Usando
o Pront de Comando do Windows digitou-se o comando "ipconfig”’para abrir as configuracoes
de IP do Windows. As configuracoes de IP encontradas para os computadores conectados na

mesma rede Wifi foi :
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e IPv4 notebook : 192.168.15.3
o IPv4 desktop : 192.168.15.2

Podemos notar na Fig 4.36 que o endereco de IP setado é justamente o endereco de IP do
notebook, e ndao o IP do computador que roda o simulador. A Fig 4.37 representa de forma
resumida a comunicagao entre os computadores e as portas e IP’s usadas no processo. Logo

em seguida a Fig 4.38 mostra as configuracoes de portas dentro do simulador.

Loop-back
99 pacotes/seg
Notebook Computador
SIMULINK X-PLANE
‘l:;) ;(t)?)/(i; f ;1;;01151)2 > Porta de Recebimento/IP
e 49000/192.168.15.3
Porta de Recebimento/IP
49004/192.168.15.2 Porta de Envio/IP
< 49004/192.168.15.3

FIGURA 4.37 — Diagrama com blocos e as portas/Ip’s utilizadas na integracao SIMULINK/ X-
Plane. Fonte:Autor

@ Use UPnP para encaminhamento de porta IPv4

Porta em que recebemos

Porta nés recebemos em (legado)

Porta enviamos de (legado)

Redefinir Portas UDP

FIGURA 4.38 — Portas usadas para comunicacao entre SIMULINK /X-Plane. Fonte:Autor

4.5.2 Pacote de Dados do X-Plane

O notebook receberd os pacotes de dados enviado pelo X-plane, de acordo com um formato
padrao composto por; cabecalho e uma sequéncia de dados. O cabecalho é formado por strings
de caracteres DATA, "DADO"no formato ASCII. O cabegalho ¢ ilustrado na Fig 4.39 e cada

byte representa:
a) Bytes de 0-3 contém a palavra DATA indicando que se trata de um pacote de dados.

b) Byte 4 é usado como politica interna, nao é usado para transmissao de dados, nesse caso

assume valor 0
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Posicao

D ATA I
FIGURA 4.39 — Formatacao do cabecalho transmitido pelo X-Plane via UDP. Fonte:Autor

Conforme observamos na Fig 4.36 foram selecionados 10 pardmetros que desejamos analisar
durante o voo. Cada campo selecionado gera 9 grupos de 4 bytes cada, de modo que cada pacote
UDP terd 365 bytes; (5 bytes do cabegalho + 10 x 9 x 4 bytes de cada parametro selecionado).

O primeiro grupo de 4 bytes do parametro selecionado, representa o nome do indice para
a identificacdo do conjunto de dados. O segundo grupo contém a primeira instancia de dados
daquele parametro, o terceiro grupo contém a segunda instancia de dados daquele parametro
e assim por diante. Para conferir o nome de cada indice e a sequéncia de suas instancias,
consultou-se o material Data Set Output Table disponivel em (X-Plane, 2016).

A sequéncia de dados enviados via UDP pelo X-Plane segue a légica da Fig 4.40. Mostrando
um exemplo, onde apenas as velocidades angulares da aeronave foram escolhidas. Para esse
parametro, o indice é o 16, que apresenta os valores das velocidades de arfagem, rolagem e
guinada da aeronave. O grupo de dados é formatado da seguinte maneira(lembrando que os

Bytes de 0 a 4 foram o cabegalho conforme a Fig 4.39 :

« GRUPO 1: Bytes de 5 a 8( I1, 12, 13, 14, fornecem o segundo pardmetro, nesse caso o

Indice 16, que representa as velocidades angulares da aeronave.

« GRUPO 2: Bytes de 9 a 12(Al, A2, A3, A4), fornecem os valores para velocidade

angular de arfagem (q).

« GRUPO 3: Bytes 13 a 16( R1, R2, R3, R4), fornecem os valores para velocidade angular
de rolagem (p).

« GRUPO 4: Bytes 17 a 20(G1, G2, G3, G4), fornecem os valores para velocidade angular
de guinada(r)

« GRUPO 5 a 9: Bytes 21 a 40 nao foram usados nesse caso.

Cada grupo de 4 bytes é formatado por ponto flutuante simples. Sao selecionados os
indices, 03, 04, 08, 13, 16, 17, 18, 20, 26, 64
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GRUPO 1 GRUPO 2 GRUPO 3 GRUPO 4
Indice 16 Vel. Ang.Arfagem  Vel.Ang.Rolagem Vel. Ang.Guinada

5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
In 12 13 14 Al A2 A3 A4 RI R2 R3 R4 Gl G2 G3 G4

FIGURA 4.40 — Formatacao do cabegalho transmitido pelo X-Plane via UDP. Fonte: Autor

4.5.3 Configuracao dos Blocos de recebimento e envio de dados no SIMULINK

Esse trabalho utilizou a biblioteca desenvolvida por (BITTAR, 2014) para a elaboracao de
toda a comunicacao dentro do SIMULINK, entretanto, alguns ajustes e adaptagoes foram feitos
para que a biblioteca se adequasse a versao do X-plane 11. Esse capitulo destina-se a informar

o leitor como fazer a comunicacdo passo a passo.

A. Configuracao dos Blocos de recebimento de dados no SIMULINK
Os pacotes de dados UDP recebidos pelo X-Plane precisam ser separados em variaveis

para posteriormente serem usados. Para isso foi utilizado trés blocos do Simulink.

» Bloco UDP Receive: Esse bloco faz parte da biblioteca DSP System Toolbox/-
Sources. Sua funcao é configurar o SIMULINK para receber via rede os dados UDP.

Nele configuramos a porta local, o IP, tempo de amostragem e outros parametros.

e Local IP Port : 49004

e Remote IP address: 192.168.15.2( IP do Desktop)
e Receive Buffer Size: 8192

e Maximun Lenght For Message: 365

e Data Type for Message: Unit8

e Blocking Time: 20

o Sample Time : 0.02

« Bloco ByteUnpack: Esse bloco faz parte da biblioteca Embedded Target. Sua
funcao é fornecer uma saida de 5 bytes para o cabecalho além de uma matriz con-

tento 10 conjunto de dados, cada um com 9 campos

o Output port dimensions::{5,[9,10]}
o Output port data types: {'unit8, single’}
o Byte Aligment: 1
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e« Bloco MATLAB Function: Trata-se de um bloco que ird receber essa matriz e

converter os bytes para o formato single de ponto flutuante, que serao usados adi-

ante. O c6digo usado na fungao data_in estd no ANEXO B desse trabalho.

A Fig 4.48 ilustra os dados de saida através do scope do SIMULINK para um voo

de teste.

WINDOWS

Message

UDP Receive

Length

Byte Unpack

P data_in

FIGURA 4.41 — Configuracao dos blocos de recebimento dos dados via UDP dentro do SIMU-

LINK. Fonte: Autor

E] Block Parameters:
UDP Receive (mask) (link)

Receive UDP packets on a given IP port.
This block receives a UDP packet from the network and emits
that data as a one-dimensional vector of the specified data type.

Parameters
Local IP port:
49004

Remote IP address ('0.0.0.0" to accept all):
'192.168.15.2"

Receive buffer size (bytes):
8192

Maximum length for Message:

365

Data type for Message: uint8 v
(] Message is complex
() Output variable-size signal
Blocking time (seconds):
20

Sample time (seconds):
0.02

Cancel Help Apply

FIGURA 4.42 — Configuragao dos bloco UDP Receive dentro do SIMULINK. Fonte: Autor
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[*a] Block Parameters: X
Byte Unpack (mask) (link)

Unpack a binary byte vector to extract data. Insert after a UDP
Recv block to break-up a UDP packet into its constituent data

vectors.

Parameters
Output port dimensions (cell array):
{5,[9,10]}
Output port data types (cell array):

{'uint8','single"} <ix2cell> :

Byte alignment: 1

OK Cancel Help Apply

FIGURA 4.43 — Configuragao dos bloco UDP Unpack dentro do SIMULINK. Fonte: Autor

|
129
i
H

mmmmm

FIGURA 4.44 — Vista geral dos blocos de recebimento dentro do SIMULINK. Fonte: Autor

B. Configuracao dos blocos de envio de dados no SIMULINK
O processo inverso ¢ realizado para enviar os comandos para o X-Plane. Nesse caso
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os comandos provenientes dos blocos de controle sao passados como entradas para uma
fun¢ao onde sao convertidos para o formato empacotado esperado pelo X-Pllane. Um
bloco do tipo Byte Unpack ¢ usado para empacotar os dados em arrays de bytes, que serao
enviados ao X-Plane através do bloco UDP Send. A funcao executada para converter os

comandos de volta ao X-Plane pode ser encontrada no ANEXO B desse trabalho.

[single | elevator 4,—’
elevator header
() »{snge I——»]aiieron o
aileron
G PO M e ool oma
rudder —
elevator_tn'm‘ UDP  Send
fen
D »snge ] Waieron_trim trim_wntrol_cmdl
(6 )y ——————————»Singe P rudder_trim
throttle_cmd
[ingle ] throttie
throttle o -

FIGURA 4.45 — Vista geral dos blocos de envio dentro do SIMULINK. Fonte:Autor

Block Parameters: Byte Pack X
Byte pack (mask) (link)

Pack input data into a single output vector of type uint8. Insert
before a UDP Send block to produce a uint8 byte vector from
multiple vectors of varying data type.

Parameters
Input port data types (cell array):
{'single’,'uint8','single’,'single’,'single"} <1x5 cell>

Byte alignment: 1

‘. OK Cancel Help Apply

FIGURA 4.46 — Parametros de configuracao do bloco Byte Pack no SIMULINK. Fonte:Autor
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Block Parameters: UDP Send2 X
UDP Send (mask) (link)

Send a UDP packet to a network address identified by the remote
IP address and remote IP port parameters.

Parameters

Remote IP address ('255.255.255.255' for broadcast):

ip_adress '192.168.15.2
Remote IP port:
port_number 49000

Local IP port source: Automatically determine v

Send buffer size (bytes):
8192

OK Cancel Help Apply

FIGURA 4.47 — Parametros de configuragdo do bloco UDP Send dentro do SIMULINK.
Fonte: Autor

4 Scope
File Tools View Simulation Help

Q- 40P ® - Q-0 F&-

L {bf], D bf], Y [ibf]

ok Pr"*m“w%t

‘Sample based |Offset=0 T=1308.780

FIGURA 4.48 — Janela scope do SIMULINK com dados de um voo teste. Fonte:Autor
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4.6 Comparacao
4.6.1 Respostas Linear e Nao Linear

O programa criado em MATLABO permite comparar a simulagdo da dinamica linear e
compara-la com a dindmica nao-linear. O modelo linearizado de mecéanica de voo pode possuir
derivadas de ordem zero, como na eq (2.54). Esse termo deve-se as derivadas de estado na
condicao de equilibrio da aeronave, condi¢ao onde é feita a linearizacao. Em qualquer uma das

situagoes de equilibrio, haverd uma variavel nao nula no equilibrio.

Voo reto e nivelado: x;

Voo permanente no plano vertical: xy e H;

Manobra pull up: «a, 0, x¢ e H;

Voo em curva permanente com altitude constante: ¥, xq e yo.

Conforme explicado na se¢ao sobre metodologia de linearizagao das equacoes, as pertubagoes
nos controles devem ser pequenas, ha depender do tempo de simulagdo, caso contrario as
divergéncias entre os modelos ultrapassam a margem dos 10%. A seguir sdo apresentadas as
figuras com os resultados de uma simulag¢ao na condi¢do em que a aeronave encontra-se em um
voo de cruzeiro( opgao de voo reto e nivelado), sendo realizado um degrau de 1 ° no comando
do profundor. Percebe-se que por se tratar de um voo reto e com asas niveladas e pertubacao
puramente no plano longitudinal, algumas variaveis de estado sao nulas durante toda simulagao.
A Fig 4.49 evidencia as variaveis relacionadas ao estado longitudinais ao passo que a Fig 4.50

as variaveis de estado latero direcionais.
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FIGURA 4.49 - Simulagdo degrau profundor no MATLABO varidveis longitudinais.
Fonte: Autor
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H=20.000ft, M=0,65, GW=266.429kg, CG=25%CMA, 0, 1°
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t[s]

FIGURA 4.50 — Simulacao degrau profundor no MATLABO variaveis latero direcionais.
Fonte:Autor

Para evidenciar a dinamica latero direcional da aeronave aplicou-se um degrau no leme
de 5° . Pode-se observar abaixo que as variaveis de estado longitudinal possuem pouca va-
riacdo conforme era de se esperar. As varidveis latero direcional possem forte amortecimento,

evidenciando a caracteristica estavel da aeronave.

119



H=20.000ft, M=0,65, GW=266.429kg, CG=25%CMA, ¢_5°
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FIGURA 4.51 — Simulagao degrau leme no MATLABO variaveis longitudinais. Fonte:Autor
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FIGURA 4.52 — Simulacao degrau leme no MATLABO variaveis latero direcionais. Fonte: Autor

4.7 Dinamica Longitudinal

A dinadmica longitudinal de aeronaves com asa fixa e configuracao convencional, pode ser

representada pelos autovalores da matriz A do modelo de sistema dindmico linearizado.

modelo longitudinal possui 5 autovalores associados. Em geral verificam-se

e Dois pares de autovalores complexos conjugados

Um autovalor real
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Periodo Curto

X

« | Fugoide

X

FIGURA 4.53 — Lugar Geométrico dos polos da dindmica longitudinal. Fonte:(Drela, 2014)

Entre os dois pares de autovalores complexos conjugados, um desses possui amortecimento
e frequéncia natural bem maior que o outro.

Do ponto de vista fisico de causa e efeito, o movimento de periodo curto é uma combinagao
das caracteristicas aerodinamicas e inerciais do veiculo. Mais precisamente, ele ocorre majori-
tariamente pela influéncia do momento de arfagem e momento de inércia I,,. Em equilibrio,
o somatoério de momentos de arfagem ¢ nulo e ndo ha movimento de rotacao. Quando uma
variacao de angulo de ataque ocorre, surge um desequilibrio de momentos; se o aviao for estati-
camente estavel, surge um momento de arfagem restaurador que empurra o nariz de volta para a
condicao de equilibrio. As oscilagoes resultantes sao resultado do amortecimento aerodinamico
e do momento de inércia.

O movimento de periodo longo(fugdide) é basicamente uma troca entre energia cinética
e potencial. Entao, a tendéncia é que sua energia mecanica permanec¢a aproximadamente
constante. No entanto, a variacao de angulo de ataque durante o periodo curto provocou uma
variacao de sustentacao. Num primeiro momento, ela tende a empurrar o avidao para baixo. Ao
perder altitude, o angulo de trajetéria é negativo, verificando-se uma alteragdo do angulo de
arfagem. A medida que a altitude diminui, reduz-se a energia potencial, a velocidade aumenta,
para aumentar a energia cinética. O movimento tem um minimo e a altitude passa a subir, com
reducao de velocidade e angulo de trajetéria positivo. Esse movimento continua lentamente,
devido a elevada massa da aeronave. O amortecimento é muito pequeno pois esta associado ao

arrasto decorrente do movimento vertical.

4.7.1 Modo periodo curto

Esse tipo de comportamento apresenta oscilagoes rapidas e fortemente amortecidas, se ma-
nifestando com maior proeminéncia sobre o angulo de ataque e a velocidade de arfagem. Ocorre

imediatamente apos a pertubacao. Possui alta frequéncia e amortecimento.
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FIGURA 4.54 — Modo periodo curto. Fonte:(Drela, 2014)

4.7.2 Modo fugébide

Esse tipo de comportamento sucede o modo de periodo curto, sendo caracterizado por os-

cilagoes de velocidade, altitude e angulo de trajetoria. Possui baixa frequéncia e amortecimento.

FIGURA 4.55 — Modo fugoidal. Fonte:(Drela, 2014)

4.7.3 Linearizagao do modo dindmico longitudinal

Obteve-se as matrizes Ajong € Biong por meio da linearizacao da condigao de equilibrio em

voo de cruzeiro da aeronave.

AV AV

A Ao AS

Ag | = Along Ag| + Blong ! (4.5)
. Ad,

AG AO

AH AH

[—0.0060  4.9100 0.0000  —9.8100 0.0000
—0.0005 —0.5250  0.9840 —0.0000 0.0000
Ajong = |—0.0002  —1.3000 —0.5420  0.0000  0.0000 (4.6)
0.0000 0.0000 1.0000  0.0000 0.0000
| 0.0000  —205.0000 0.0000  205.0000 0.0000

[ 1.1000  0.0000 |
—0.0002 —0.0380
Biong = | 0.0318  —1.7000 (4.7)
0.0000  0.0000
| 0.0000  0.0000 |

Obteve-se os autovalores da matriz Aoy, associados aos modos dinamicos longitudinais.
Verificou-se a estabilidade longitudinal, visto que todos os autovalores apresentaram parte real

negativa, conforme observado a Tabela 4.14

123



Dindmica Longitudinal em malha aberta
Autovalores Modo dindmico associado | Amortecimento ¢ | Frequéncia natural w, [rad/s]
—0.534 +1.135 Periodo Curto 0,427 1,25
—0,0014 £ 0, 06385 Fugdide 0,0230 0,0639

TABELA 4.14 — Autovalores dos modos longitudinais. Fonte: Autor

1.5 T 1
®  Periodo Curto
®  Fugdide
[ ]
1k .
0.5 .
z b ]
S
0.5 .
q -
[ ]
15 | | | | | | | |
0.7 0.6 0.5 -0.4 0.3 0.2 0.1 0

FIGURA 4.56 — Autovalores do modo dindmico longitudinal. Fonte: Autor

4.7.4 Dinamica Longitudinal pelo X-plane

No ambiente X-plane foi recriado as mesmas condigoes de voo da simulagao no MATLABO
. A aeronave Horizon foi trimada em voo reto e nivelado numa altitude de 20.000 ft e Mach de
0.65, ajustando-se o CG de acordo com a posi¢ao requerida e peso bruto requerido. Simulou-se
um doublet no profundor a fim de pertubar o equilibrio do sistema dinamico. Foi introduzido
entao um comando de curto espago de tempo e alta frequéncia no manche para frente e para tras,
de modo a capturar o comportamento dinamico longitudinal da aeronave conforme evidenciado
na Fig 4.57. Para realizar a simulacao foi usada a biblioteca montada no SIMULINK conforme
o ANEXO E
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H=20.000ft, M=0.65, GW=266.429Kg, CG=0.25 MAC, 6, 30°
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FIGURA 4.57 — Simulagdo dindmica longitudinal no X-plane. Fonte: Autor

Para calcular o amortecimento das oscilagoes da Figura 4.57 foi utilizado o método do
decremeto logaritmico, para tal foi usado os dados do primeiro pico maximo ocorrido por volta

dos 100s e do oitavo pico maximo ocorrido por volta dos 1200s. Conforme as equagoes (4.8) e
(4.9)

1 PiCO
5:n ! <Pico;) (48)
(= ——— (4.9)
1+ (%)

Onde n é o nimero de pico, nesse caso n = 8
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Caso Periodo (s) Amortecimento (()

Simulacao Analitica 98,32 0,0230
Simulag¢ao no X-Plane 112,60 0,0200
Erro (%) 14,5 13,0

TABELA 4.15 — Comparacao entre resultados analiticos e simula¢ao no X-Plane modo fugoidal

4.8 Dinamica Latero-direcional

A dindmica latero-direcional possui 4 autovalores associados a Matriz A do modelo de
sistema dinamico linearizado. O modelo latero-direcional tem 3 modos dindmicos, sao estes os

modos: dutch roll, rolamento puro e espiral. Sendo os autovalores:
e Um par de autovalores complexos conjugados

« Dois autovalores reais

w
A
Dutch Roll
utc (0] Q
Rolamento Puro Espiral
6 f-\ = O
U/ ¢/
X

FIGURA 4.58 — Lugar geométrico dos polos da dindmica latero-direcional. Fonte:(Drela, 2014)

4.8.1 Modo rolamento puro

Esse modo possui um movimento rapido e muito bem amortecido em torno do eixo de

rolamento.

yb yb

e e i 4 S

FIGURA 4.59 — Tlustracao do modo de rolamento puro. Fonte:(Drela, 2014)

4.8.2 Modo dutch roll

Esse modo possui acoplamento de rolamento e guinada, devido as influéncias das derivadas

aerodinamicas C, C’lﬂ e C,, além do momento de inércia I,.. Possui oscilagoes com baixo
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amortecimento.

el %4%

FIGURA 4.60 — Ilustracao do modo de dutch roll. Fonte:(Drela, 2014)

4.8.3 Modo espiral

Esse modo representa uma tendéncia da aeronave de mudar o apontamento do nariz de

forma continua, possui uma leve instabilidade que pode ser corrigida pelo piloto.

FIGURA 4.61 — Ilustracdo do modo de espiral.Fonte:(Drela, 2014)

4.8.4 Linearizagao do modo latero direcional

Obteve-se as matrizes A;,; e B por meio da linearizagao da condicao de equilibrio em voo

de cruzeiro da aeronave.

Ap Ap
Ap Ap AS,

— A + B 4.10
N R VN B Ve (4.10)
A¢ Ag

0, 1040 0,0452 —0,9990 0,0477
—2,6800 —0,8440 0,3090 0,0000

A= | ’ ’ ’ (4.11)
0,9460 —0,0401 —0,2480 0,0000

0,0000  1,0000  0,0453 0,0000
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0,0000 —0,0142
0,2220 0,1030
0,0156 —0,6220
0,0000  0,0000

Blat -

(4.12)

Obteve-se os autovalores da matriz A;,;, associados aos modos dindmicos latero-direcionais.

Verificou-se a estabilidade oscilatéria dos modos presentes na dindmica latero-direcional, con-

forme observado a Tabela 4.16

Dinamica latero-direcional em malha aberta

Autovalores Modo dindmico associado | Amortecimento ¢ | Frequéncia natural w, [rad/s]
—0.0306 £ 1.0500 Dutch Roll 0,0291 1,25
—0.9118 Rolamento puro 1 0,912
—0.0157 Espiral 1 0,0157

TABELA 4.16 — Autovalores dos modos latero-direcionais. Fonte: Autor

1.5

Dutch Roll

Rolamento Puro

Espiral
L]
= -
0.5 -
=
T oo . g
£
-0.5 b
A+ .
]
15 | | | | | | | |
-1 -0.9 -0.8 -0.7 -0.6 -0.5 -0.4 -0.2 -0.1 0
Re())

FIGURA 4.62 — Autovalores do modo dindmico latero-direcional. Fonte: Autor

4.8.5 Dinamica latero-direcional pelo X-plane

Recriando as mesmas condic¢oes de cruzeiro apresentadas para o comportamento longitudi-

nal, perturbou-se o leme dando um comando doublet de 30 ° a fim de evidenciar o comporta-

mento latero-direcional da aeronave dentro do simulador conforme a Fig 4.63
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H=20.000ft, M=0.65, GW=266.429Kg, CG=0.25 MAC, 5 _30°
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FIGURA 4.63 — Simulagao dinamica latero-direcional X-plane. Fonte: Autor

4.9 Trimagem da aeronave no X-plane

Utilizado o modelo matematico e formulagoes apresentadas, adotando-se as derivadas de
estabilidade e controle para modelagem aerodinamica, dados geométricos da aeronave e modelo
propulsivo, implementou-se um programa em MATLABO contendo o sistema de equacoes
diferenciais do movimento da aeronave, adotando V' = 252.06 m/s e h = 10.668 m, relativos a

uma condi¢ao de cruzeiro da aeronave. Obteve-se a condi¢ao de trimagem da aeronave conforme

a Tab 4.17
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Estados longitudinais

Variavel V [ktas] « [deg] ¢ [deg/s] 0 [deg] h[ft]  x [m]
488 0,917 0 0,917 35.000 0

Estados latero-direcionais

Varidvel 3 [deg] ¢ [deg] p[deg/s] r [deg/s] < [deg] y [m]
0 0 0 0 0 0

Controle

Variavel or [%] 0. [deg] 0, [deg] 9, [deg]
82,87  0.75705 0 0

TABELA 4.17 — Equilibrio da aeronave para condi¢ao de voo analisada. Fonte: Autor

Dentro do X-plane a mesma condi¢ao de voo foi simulada. O objetivo era zerar as varidveis
de estado latero-direcionais para deixar o movimento puramente no plano longitudinal, porém
essa tarefa é extremamente dificil de se executar manualmente. Houve uma pequena variacao
na altitude devida a complexidade de manter a aeronave em voo reto e nivelado manualmente.
A Fig 4.64 mostra a aeronave em voo de cruzeiro mantendo MACH 0,85 e uma altitude de
35.640 ft, as informagoes nos cantos superiores sao os parametros escolhidos na janela dados de

salda do simulador.

FIGURA 4.64 — Aeronave Horizon em voo de cruzeiro dentro do X-plane 11 Fonte:Autor

Através da imagem acima observa-se que houve um erro de 8,57% para o angulo de ataque,

e um erro de 0,7 % para a posicao da manete de combustivel.
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5 Consideracoes Finais

O desenvolvimento do modelo matematico da aeronave no ambiente MATLAB, baseado
na formulacdo das equagoes do movimento, possibilitou a determinacdo de uma condicao de
trimagem coerente para a operacao de cruzeiro em altitude elevada. Foram consideradas as
seguintes condicoes operacionais: altitude de 35.000 ft, nimero de Mach M = 0, 85 e velocidade
verdadeira V' = 252,06m/s. A partir dessas premissas, obteve-se como resultado de trimagem
uma posicao de manete de poténcia de 82,87% e um angulo de ataque o = 0, 917.

Quando a mesma condicao de voo foi reproduzida no ambiente de simulacao do X-Plane,
utilizando o modelo da aeronave previamente construido no Plane Maker, verificou-se um angulo
de ataque o = 0,84° e uma posicao de manete de poténcia de 83,61 %. A comparacio entre os
resultados revelou um erro relativo de 8,57 % para o angulo de ataque e de apenas 0,70 % para
a posicao da manete, evidenciando uma excelente concordancia entre o modelo matematico
tedrico e a resposta do simulador.

Quando comparado o fator de amortecimento do modo dinamico fugoidal, obervou-se um
comportamento coerente com o modelo analitico e o simulador Xplane, obtendo-se um erro
percentual de 13,00 %. A dinamica latero direcional também apresentou comportamento coe-
rente com o modelo, evidenciando as variaveis de estado envolvidas no modo oscilatério com
comportamento amortecido e estavel, conforme os autovalores das matriz A de espaco de estado.

Esses resultados atestam a acurdcia do X-Plane na simulagao de certas fases de voo, vali-
dando a implementagdo da Teoria de Elementos de P4 (Blade Element Theory) adotada pelo
simulador. Tal metodologia, ao decompor as superficies aerodinamicas em pequenas sec¢oes
para o célculo das forcas e momentos, demonstrou ser consistente com os modelos matematicos
classicos de mecéanica de voo, permitindo que o comportamento da aeronave fosse reproduzido
de forma satisfatéria para uma andlise preliminar durante o projeto de uma aeronave.

Além disso, a precisao alcancada na simulacao foi influenciada pela importacao das polares
aerodinamicas dos perfis da aeronave, por meio do software Airfoil Maker, e pela modela-
gem detalhada da geometria no Plane Maker. A incorporacao fidedigna das caracteristicas
aerodinamicas especificas do projeto foi fundamental para minimizar as discrepancias entre
o modelo computacional e o simulado, resultando em pequenas ordem de grandeza no erro
percentual.

Embora o presente trabalho tenha se concentrado na modelagem matematica e na validagao
do comportamento da aeronave em regime de cruzeiro, destaca-se o potencial de expansao desta
pesquisa. A integracao do modelo da aeronave no X-Plane com o ambiente MATLAB/Simulink
oferece a possibilidade de projetar e implementar sistemas de controle avangados, como pilotos
automaticos SAS(Stability Augmentation System). A partir da identificacdo das fungoes de
transferéncia da aeronave, seria viavel realizar o ajuste dos ganhos de controladores em malha
fechada, visando o desenvolvimento de sistemas automaticos para o controle de velocidade,
manutencao de altitude, guiagem, dentre outras fungoes. Embora essa aplicacao extrapole o
escopo deste Trabalho de Conclusao de Curso, ela representa uma promissora continuidade

para investigagoes futuras.
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Em suma, a modelagem precisa da aeronave, aliada a validacdo por meio de simulagao
no X-Plane, demonstrou que o simulador pode ser utilizado com confianga tanto em projetos
académicos quanto no desenvolvimento preliminar de sistemas aeronauticos, evidenciando sua

utilidade como uma ferramenta robusta e acessivel para a engenharia aeronautica.
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ANEXOS

A Dimencoes Gerais da aeronave Horizon

A. Dimensoes Externas:

Asa

AT . e 452,54 m?
Envergadura .. ... 65,06,04 m
Corda na Raiz (linha de centro da fuselagem) ................................. 14,00 m
Corda na Ponta ...... ... 2,61 m
DAedro ..o 3,0°
Razao de ASPECtO. ... ..o 9,57 m
AfIlamento . .. ... o 0,186
Enflexamento em 25% da corda ............ ... .. .. ... 32,00°
Corda Média Aerodindmica . .......... ... i 7,59 m
Empenagem Horizontal:

N P 117,69 m?
Envergadura . ... ... . 23,46 m
Corda na Ralz . ... 7,71 m
Corda na Ponta . ... ... 2,31m
DIedro ..o 3,0°
Enflexamento do Estabilizador Horizontal em 25% da corda...................... 30,00°
Corda Média Aerodindmica . .......... ... i 5,01 m
Empenagem Vertical:

AT . 63,78 m?
Envergadura . ... ... 10,48 m
Corda na Ralz . ... 9,38 m
Corda na Ponta . ... ... 2,90 m
Enflexamento do Estabilizador Vertical em 25% da corda ........................ 47,41°
Corda Média Aerodindmica . .......... ...t 6,12 m
Profundor :

ATOa . 52,20 m?
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Envergadura :

Flap Interno .. ... 9,90 m
Flap ETterno ... ... 14,21 m
Area :

Flap Interno ... ... 28,90 m?
Flap ETterno ... ... 26,85 m?

Corda Raiz:

Flap Interno . ... ... 2,92 m
Flap ETterno ... ... 2,92 m

Corda na Ponta:

Flap Interno ... ..o 2,92m
Flap ETterno ... ... 0,86 m
Deflexao dos flaps

12 SEgMENtO ..o 9°
2% SEGMENTO o ot 18°
SE SEGMENTO ..o oo 22°
AP SEGMENTO .ttt 45°
Nacele:

Comprimento . ........ou 7,92 m
Largura MAXIMA ... ... e 4,32 m
Altura MAXIIMA . ..o 3,44m
Aeronave:

Comprimento Total ....... ... 66,65 m
Comprimento da Fuselagem ......... ... . . . 66,65 m
Diametro Maximo na Fuselagem ......... . ... . 6,50 m
Altura Total .. ... 18,85 m
Distancia Lateral entre Rodas ......... ... .. i 7,37 m
Distancia Longitudinal entre rodas .......... ... ... i 2434 m
Altura da Porta de Passageiros ............ i 1,70 m
Largura da Porta de Passageiros ............... i 0,71 m
Altura da Porta de Bagageiros .......... ... .o i 1,12 m
Largura da Porta de Bagageiros ............ ... 1,00 m
Altura da Porta de Servigos ........ ... 1,42 m



Largura da Porta de Servigo ... 0,62 m
Altura da Saida de emergéencia ........... ... 0,92 m

Largura da Saida de emergéncia .......... ...t 0,21 m

. Desempenho

Velocidade Maxima de Cruzeiro ........... ..o M 0,90
Tempo de Subida até FL350 . ... 25 min
Altitude Maxima Certificada ........... ... ... i 12,192 m (40.000 ft)
Distancia de Decolagem a nivel domar ......... ... . ... ... ... L. 3.060 m
Distancia para Pouso a nivel do mar, peso tipico para pouso ................... 1.650 m
Alcance, 500 pASSAZEITOS . ...ttt 6.480 nm (12.000 Km)
Maxima Razao de Subida ...... ... ... 4,352 fpm
. Motores

Dois motores General Eletric modelo: GE90-115B

Empuxo méximo de decolagem, nivel do mar ISA+ 30............ 513KN(115.326,991Db)
Comprimento do Motor ........ .. 729,0 cm
Largura do Motor .. ... 344,2 cm
Altura do MOLOT . . ... 344.2 cm
By Pass Ratio(eStatico) . .......oooo i 9:1
T E C 0,278(1b/h/1b)
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B Funcao data in que recebe os dados via UDP no

stmulink

function [velTrue_ktas ,alpha,beta,P,Q,R,ro0ll,pitch,heading_true
R
altitude_acima_do_chao ,R0C,elevator, aileron,rudder,
elevator_trim,aileron_trim, ...
rudder_trim,altitude_nivel_do_mar,...

mach,throttle_atual ,L,D,Y]= fcn(data_in)

velTrue_ktas = data_in(4,1);
mach=data_in (2,2) ;

ROC = data_in(4,2);

elevator = data_in(2,3);
aileron = data_in(3,3);
rudder= data_in (4,3);
elevator_trim= data_in(2,4);
aileron_trim= data_in(3,4);
rudder_trim= data_in(4,4);
Q= data_in(2,5);

P= data_in(3,5);

R= data_in(4,5);

pitch= data_in(2,6);

roll= data_in(3,6);
heading_true= data_in(4,6);
alpha= data_in(2,7);

beta= data_in(3,7);

% latitude= data_in(2,9) ;

% longitude= data_in(3,9);
altitude_nivel_do_mar=data_in (4,8);
altitude_acima_do_chao=data_in(5,8) *0.3148;
throttle_atual=data_in(2,9);
L= data_in(2,10);

D= data_in(3,10);

Y= data_in(4,10);

end
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