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RESUMO

O mercado de transporte externaliza a politica de sustentabilidade a maneira que o avanco
tecnologico promova melhorias sem prejudicar a qualidade de vida, tendo em vista um alto
crescimento do uso de aeronaves como transporte, assim este trabalho busca mostrar como sao
projetadas as superficies de controle e empenagens, e validadas de acordo com a anélise de
estabilidade estdtica e dinamica longitudinal abordadas dentro dos conceitos e as caracteristicas
dos principais componentes de uma aeronave, tais como perfil aerodinamico, asa, empenagem e
superficies de controle, e os critérios e as metodologias para o design e a andlise de estabilidade
estdtica e dinamica longitudinal. O desenvolvimento deste trabalho foi possivel, pois contou
com dados de entrada fornecidos pela equipe de aerodinamica, desempenho e estruturas, ja que
o dimensionamento das empenagens dependem da asa e as analises de estabilidade estatica e
dindmica longitudinal dependem de inputs destas equipes. Foi identificado que estas geometrias
ao seguirem as metodologias estudadas e a norma militar MIL-F-8785C puderam prover uma
aeronave radio controlada estaticamente estdvel para os eixos longitudinal, lateral e direcional,
jé que respeitaram os critérios de estabilidade estatica de acordo com as bibliografias. A analise
de estabilidade dinamica foi baseada nos critérios de Rough-Hurwitz, que apresentou estar
dinamicamente estdvel quando também analisada por seus modos longitudinais que apresentaram
estar dentro dos valores estipulados pela bibliografia base. Além disto, as superficies de controle
ao serem analisadas mostraram deflexdes previstas pela bibliografia e altos niveis de estabilidade
e controlabilidade, com excec¢do do aileron que mostrou nivel 2. Portanto, conclui-se que os
objetivos especificos foram atendidos quando o projeto das empenagens e superficies de controle
apresentam bons resultado quando atendido os critérios de estabilidade estética e dindmica
longitudinal, e valores considerados 6timos pela bibliografia para as analises das superficies de

comando.

Palavras-chave: Projeto de empenagem; projeto de superficies de controle; estabilidade estatica;

estabilidade dinamica longitudinal; aeronave radio controlada.



ABSTRACT

The transport market is externalizing the policy of sustainability so that technological advances
promote improvements without harming the quality of life, in view of the high growth in the use
of aircraft as transport, so this work seeks to show how control surfaces and empennages are
designed, the concepts and characteristics of the main components of an aircraft, such as the
aerodynamic profile, wing, empennage and control surfaces, and the criteria and methodologies
for the design and analysis of static and dynamic longitudinal stability. The development
of this work was possible because it relied on input data provided by the aerodynamics,
performance and structures teams, since the sizing of the empennages depends on the wing and
the static and dynamic longitudinal stability analyses depend on inputs from these teams. It
was identified that these geometries, by following the methodologies studied and the military
standard MIL-F-8785C, were able to provide a statically stable radio-controlled aircraft for
the longitudinal, lateral and directional axes, since they respected the static stability criteria
according to the bibliographies. The dynamic stability analysis was based on the Rough-Hurwitz
criteria, which was shown to be dynamically stable when also analyzed by its longitudinal modes,
which were shown to be within the values stipulated by the basic bibliography. In addition, when
the control surfaces were analyzed, they showed deflections predicted by the literature and high
levels of stability and controllability, with the exception of the aileron, which showed level 2.
Therefore, it can be concluded that the specific objectives have been met when the design of the
empennages and control surfaces show good results when meeting the criteria of longitudinal
static and dynamic stability, and values considered optimal by the literature for the analysis of

the control surfaces.

Keywords: Empennage design; control surface design; static stability; longitudinal dynamic

stability; radio-controlled aircraft.
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1 INTRODUCAO

O mercado de transportes aéreos € regido pelas inovacgdes tecnoldgicas que sdo baseadas
em uma forte regulamentagdo, impactos ambientais das operagdes aéreas, grande transbordamento
tecnoldgico e impacto econdmico (MATSUO et al., 2011). Desta forma, conclui-se que a
industria aerondutica possui ideais de melhoria da qualidade de vida associados a sustentabilidade
e a seguranca revelando, assim, as externalidades advindas dos avangos tecnoldgicos.

Nesse contexto, os projetos de aeromodelismo ganham (ou merecem) destaque em virtude
de seu potencial de crescimento tecnoldgico, traduzido através da busca por novas tecnologias
visando maior conforto, seguranca e sustentabilidade dentro da industria aerondutica. Assim, a
capacitagdo escolar dos estudantes desta drea € de extrema importancia, uma vez que a tecnologia
se renova constantemente.

Visando o treinamento de estudantes do Instituto Federal do Piaui (IFPI), futuros
engenheiros, a SAE Brasil, referéncia nacional em tecnologia da mobilidade, promove diversos
eventos com essa tematica, dentre os quais destaca-se a Competicio SAE BRASIL AeroDesign,
cujo objetivo principal consiste no desenvolvimento de projetos de aeromodelismo e que
possibilita o treinamento de alunos em campo, os quais tém a possibilidade de conciliar a teoria
aprendida em sala de aula e colocar seus conhecimentos a prova com desafios de decolagem,
manobras aéreas e aterrissagem utilizando um protétipo de aeronave projetado e concebido por
eles.

O desenvolvimento de uma aeronave para a competicao nacional da SAE Brasil demanda
as competéncias em vdrias dreas, em especial aquelas relativas a estabilidade e controle do
aeromodelo, objetos principais deste trabalho: a estabilidade estd relacionada a acdo de manter
um corpo em equilibrio por auxilio de controle, de forma que ele retorne ao estado mencionado
apos sofrer perturbacdes. Assim, o projeto de estabilidade precisa prever as respostas a
perturbacdo e promover um bom controle ou qualidade de voo para a aeronave (NELSON
etal., 1998).

Portanto, este trabalho busca atribuir para o projeto de extensdo Aerodesign do Instituto
Federal do Piaui um desenvolvimento completo de estabilidade estitica e dinAmica longitudinal,
que sdo dependentes das geometrias das superficies de controle e das empenagens horizontal e
vertical. Assim, as andlises e os célculos sdo efetuados de acordo com a bibliografia e com o

auxilio de softwares como o MatLab, possibilitando maior efici€éncia e precisdao nos dados.
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1.1 JUSTIFICATIVA

Este estudo voltado ao AeroDesign € de grande importancia em decorréncia a sua
aplicabilidade a industria aérea, uma vez que busca analisar as condi¢des de estabilidade de uma
aeronave radio controlada, de acordo com os parametros geométricos que serdo desenvolvidos
também nesta pesquisa. Sendo assim, estudos recentes apresentados por Cortés e Silva (2018)
verificaram uma dominancia que a geometria, configuracio e angulacdo das empenagens possuem
em relacdo a um estudo de estabilidade.

Nao somente isto, as condicdes de estabilidade também necessitam de uma margem onde
o centro de gravidade possa variar de maneira que nao afete a estabilidade da aeronave em um
voo. Assim, Junior et al. (2018) estudou a influéncia da deriva do centro de gravidade de um
aeromodelo que apresentou grandes efeitos em a estabilidade e desempenho desta aeronave.
Ademais, considerando uma visdo otimista em relac@o ao PIB brasileiro, um cendrio de passagens
acessivels, estima-se um crescimento de 4,6% ao ano para uma projecdo de 20 anos (GOV,

2018).

Figura 1 — Projecdes de movimentacdo de passageiros no Brasil

600
400
200
2004 2018 2028 2038
HISTORICD DE MOVIMENTACAD CEMARID SEM INVESTIMENTOS CENARID COM INVESTIMENTOS
WOS AEROPORTOS BRASILEIRDS EM NOVOS AERDPORTOS EM NOVOS AEROPORTOS

Fonte: GOV (2018)

Neste sentido, a necessidade deste estudo de estabilidade € palpavel a medida que vemos
recentes projetos apresentarem que ha influéncias devido a geometria e deriva de centro de
gravidade em a estabilidade. Ainda, a projecao apresentada por GOV (2018) na figura 1 torna
ainda mais relevante este tipo de estudo a ser desenvolvido tendo em vista a necessidade da

capacitacdo de futuros engenheiros advindos da equipe de AeroDesign do IFPI.
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2 OBJETIVOS

2.1 Objetivo Geral

Este estudo tem como objetivo geral projetar as superficies de controle baseado na ideia
de uma aeronave de boa controlabilidade, empenagens vertical e horizontal para promover uma

estabilidade para com efeitos asa-fuselagem.

2.2 Objetivos especificos

* Projetar as empenagens vertical e horizontal;

* Projetar as superficies de controle;

Validar as superficies de controle por analise segundo a bibliografia;

* Analisar estabilidade estatica longitudinal;

Analisar estabilidade estatica lateral;
¢ Analisar estabilidade estatica direcional; e

* Analisar estabilidade dindmica longitudinal.
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3 REFERENCIAL TEORICO

Acordando com a teoria newtoniana que fala sobre a inércia de um corpo, uma aeronave
em um voo reto e nivelado apresenta equilibrio ou trimagem, de acordo com a 2% Lei de Newton,
a somatdria das forgas atuantes em seu corpo € igual a zero. No entanto, ndo somente isto
¢ interessante a mecanica de voo, como também, controlabilidade da aeronave, ja que estas
variaveis influenciam no quao bem o avido poderd voar (NELSON et al., 1998).

O avancgo tecnoldgico permitiu uma sofisticagdo dos veiculos utilizados atualmente, para
os quais o desenvolvimento de projeto de estabilidade para aeronaves radio-controladas. Desta

forma, salienta-se os principais assuntos necessarios para projetar uma aeronave estivel.

3.1 COMPONENTES DE UMA AERONAVE

Para o projeto de estabilidade de uma aeronave € necessario conhecer os tipos de estruturas
que irdo causar efeitos de instabilidade e balanceamento no corpo da aeronave e quais poderao

ser controlaveis.
3.1.1 Caracteristicas de um perfil aerodinamico

A relacdo entre as propriedades fisicas de sustentacdo e arrasto geradas pelo escoamento
do fluido em um perfil aerodindmico esta relacionada diretamente ao nimero de Reynolds que
estd compreendido entre [3 - 10°:5-10°] (MIRANDA, 2014). Sendo assim, ha perfis simétricos
que para um angulo de ataque nulo ndo gera sustentacio; e assimétricos ocasiona pressoes

diferentes mesmo para angulo de ataque nulo, como demonstrado na seguinte imagem:

Figura 2 — Perfil simétrico a) e perfil com curvatura positiva b).

linka média entre
intra e extra dorso

LE | .

-~
! linha de corda

b)
Fonte: Oliveira (2018)

L




16

Segundo Miranda (2014), o angulo de ataque (o) € definido pela inclinag¢do da corda
perfil ao vento relativo, o qual tem influéncia bastante elevada nas forcas de arrasto e sustentagao;
geralmente seu valor maximo € por volta de 15° para ndo haver o estol que caracteriza a
diminuicdo da forca de sustentacdo. O angulo de incidéncia (8) é definido como aquele
correspondente entre a inclina¢do da corda do perfil em relagdao a uma linha horizontal (paralela
ao solo), na qual € responsdvel pela eficiéncia aerodinamica do perfil; geralmente sao usados

pequenos angulos para as asas.

Figura 3 — a) Defini¢c@o de angulo de ataque b) representagao do angulo de incidéncia

espessura

angulo de ataque
arqueamento

linha de arqueamento

vento relativo

linha de corda

()

bordo de ataque

e \ linha de corda

-

angulo de
incidéncia

bordo de fuga
I

linha paralela ao eixo longitudinal do aviao

(b)
Fonte: Miranda (2014)

3.1.2 Tipos de geometria de superficies de sustentacio

As empenagens e asas podem possuir diversas formas de acordo com seus parametros de
geometria. Os tipos mais comuns sio apresentadas na figura 4 como: retangular (a), trapezoidal
(b), mista (c) e eliptica (d). A geometria retangular possui baixa eficiéncia quando comparada a

trapezoidal ou eliptica, devido aos esfor¢os de flexdo na raiz; a geometria trapezoidal possui boas
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propriedades para minimizagdo de efeitos de ponta de asa e baixos esfor¢os a raiz; a geometria
eliptica possui o minimo de arrasto e o estol ocorre sobre toda a envergadura; e a geometria

mista € uma mistura entre retangular e trapezoidal, que busca uma menor velocidade de estol

(MIRANDA, 2014; ROSA, 2000).

Figura 4 — Forma geométrica em planta das asas.

a b] [ ¢l d

Fonte: Avila (2019)

Além disso, Oliveira (2018) evidéncia na figura 5 os fatores que moldam a geometria
destas superficies de sustentacao, que sdo: alongamento (A), corda (c), envergadura (b), corda

topo (¢;), corda raiz (c;), enflechamento (A).

Figura 5 — Asa trapezoidal.

Fonte: Oliveira (2018)

O enflechamento do bordo de ataque € identificado por (Azg), ndo obstante, os parimetros
de afilamento (A1) e sua corda média aerodinamica (¢) podem ser encontrados por meio das

equagdes 3.1 e 3.2, segundo Oliveira (2018):

A=— 3.1

2 14A+A?
C——‘Cr'l_i_—)’ (32)

N3ao somente isto, pode ser definido a ared alar (S) da superficie de sustentacdo que €
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fun¢do da envergadura e do alongamento, como apresentado na equacdo 3.3, segundo Oliveira

(2018).

b2

S=— (3.3)
AR,,

Sendo assim, configurar as superficies sustentadoras torna-se algo simples, embora nada

trivial, tendo em vista que € necessario os dados de entrada para o dimensionamento geométrico

do objeto de estudo.
3.1.3 Tipos de empenagem

A cauda ou empenagem consiste na unido de duas superficies, sendo uma disposta a
horizontal e outra a vertical, as quais podem estar a frente da asa ou apés a asa (SADRAEY, 2012).
A empenagem é conhecida como uma superficie estabilizadora que gera momentos restauradores
para impedir, principalmente, a instabilidade que a asa gera para aeronaves reduzidas (HALLA

et al., 2018; MIRANDA, 2014).

Figura 6 — Principais tipos de empenagens

EE i
r | ﬁ

convencional caudaem T caudaem V cruciforme

Fonte: Miranda (2014)

A empenagem convencional é configurada em uma empenagem vertical e outra horizontal,
na qual suas respectivas funcdo sdo de gerar estabilidade direcional e estabilidade longitudinal; a
cauda em T € uma convencional invertida, este ndo sofre com as esteiras de vortices geradas pela
asa em relacdo a empenagem horizontal, mas tem problemas com estol; a cauda em V, possui
deficiéncias em gerar estabilidade direcional e longitudinal, mas completa satisfatoriamente os
requisitos de equilibrio; a configuracdo cruciforme € uma mistura de configuragdo convencional
e cauda em T, portanto, herdou problemas com estol devido a altura da superficie horizontal

(MIRANDA, 2014; SADRAEY, 2012).
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3.1.4 Superficies de controle

Segundo Sadraey (2012), as superficies de controle sdo importantes para o controle
lateral, longitudinal e direcional, por conseguinte, também sdo capazes de auxiliar a aeronave
chegar na condi¢ao de trimagem, tal qual acontece quando as somas das for¢as e momentos

resultam em zero.

Figura 7 — Movimentos, forcas e momentos na aeronave

Arfagem (Pitch)

Fonte: Cook (2012)

Nao obstante, o movimento longitudinal ocorre por meio da deflexdo do profundor e
este ocorre no plano XZ; o movimento ao redor do eixo X ocorre quando os ailerons de forma
assimétrica (um para cima, outro para baixo) sdo defletidos, este é conhecido como rolagem; o
movimento direcional ocorre quando o corpo rotaciona em relacdo ao eixo Z, o leme € acionado

e gera uma mudanca de direcdo chamada de guinada (SADRAEY, 2012).

Figura 8 — Principais superficies de controle e suas deflexdes

e, e
[Tl ;_5_ T ){’/ Aileron ‘
A

cg para cima

Fonte: Modificado Sadraey (2012)

Observa-se que 9, se refere a deflexdo do aileron, g se refere a deflexdo do leme e Og se

refere a deflexdo do profundor.
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3.2 DESIGN DA EMPENAGEM E SUPERFICIES DE CONTROLE

As superficies de controle e empenagens t€ém por finalidade promover manobras corretivas
e anular o fator de instabilidade causados pela asa e outros fatores desestabilizantes. Portanto, a
figura 8 mostra as superficies de controle, em que o leme € acoplado a empenagem vertical e o

profundor a empenagem horizontal.

3.2.1 Qualidade de voo

Para tornar uma boa qualidade de voo e uma boa manobrabilidade Sadraey (2012)
recomenda fortemente a norma MIL-F-8785C que especifica na tabela 1 a classificagdo de

aeronaves em 4 classes.

Tabela 1 — Classe das aeronaves.

Classes | Caracteristicas da aeronave

I Pequena e leve, abaixo de 6000kg

II Meédio peso e entre 6000kg a 30000kg
I Grande e pesado, acima de 30000kg
v Sem limite de peso, acrobatico.

Fonte: Adaptado de Sadraey (2012)

Sadraey (2012) especifica os niveis de aceitabilidade e conforto do piloto, onde aeronaves
muito confortdveis se configuram entre os niveis 1-3. O nivel 1 apresenta um percentual de
falha na poténcia de 1075, o nivel 2 apresenta um percentual de 10~ e o nivel 3 apresenta um
percentual de 1073, cujo é desejavel ser removido dos voos.

Nao obstante, Sadraey (2012) apresenta as fases de voo, na qual sdo dividas em 3 fases A,
B e C. A fase A apresenta manobras e precisdo de rastreio; a fase B envolve manobras graduais e
sem rastreio; a fase C envolve manobras graduais e com rastreio. As fases A e C sao criticas e a
fase B pode nio ser.

Portanto, para um bom desenvolvimento das superficies de controle Sadraey (2012)
apresenta uma tabela 2 de valores tipicos para superficies de controle convencionais para

empenagens convencionais.
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Tabela 2 — Valores tipicos para geometria das superficies de controle.
Razdes Profundor Aileron Leme
frenda superfici de suentagdo Se/$1= 015040 | 54/$=0,03-0,12 | Sk/$, =0,15-0,35
Envergadura da superficie de controle/
envergadura da superficie de sustentagdo
Corda da superficie de controle/
corda da superficie de sustentacdo
Deflexdo minima da superficie de controle | -25° (para cima) 25° (para baixo) -30° (para direita)
Deflexdo médxima da superficie de controle | +20° (para baixo) 20° (para baixo) +30° (para esquerda)
Fonte: Adaptado de Sadraey (2012)

be/by=0,8—1 bo/b=0,2—04 | bg/b,=07—1

ce/cp=0,2—0,4 ca/c=0,15-0,3 | cg/c, =0,15—-0,4

Sadraey (2012) apresenta a eficiéncia do angulo de ataque da superficie de controle que
depende da razdo entre as cordas da superficie de controle em relacdo a superficie de sustentagdo

na figura 9.

Figura 9 — Parametro de eficiéncia do angulo de ataque da superficie de comando.

. 4
0.8 f----m-- T Py T I Hi— :
7y SN N I S 8o N
P OO OSSR 2=t OO MO IS SO
1 7 SN UM N O NS

/g,
0.1 0.2 03 0.4 05 06 07

Razdo da corda da superficie de controle a superficie de sustentacéo
Fonte: Sadraey (2012)

3.2.2 Aileron

Para o dimensionamento do aileron é necessario observar a figura 8, que apresenta como
funciona o movimento dos ailerons, e por meio disto € possivel modelar matematicamente os

efeitos de deflexdao em funcdo dos pardmetros da asa (SADRAEY, 2012).

Ly=q-Cisp-64-b (3.4)

onde, C;s54 € o coeficiente de sustentacdo devido a deflexdo do aileron e L4 € momento de

rolagem aerodinamico.
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Nao obstante, o coeficiente de sustentacdo devido a deflexdo do aileron pode ser estimado

a partir da equacao 3.30:

2CL o TCr [Yo A—1
Ciop = —2ow axr / [1+2(=—)ylydy (3.5)
Swb b

y; representa a posicao inicial do aileron e y, representa a posi¢do final. Portanto, ao considerar
que 04 ira gerar um momento de rolagem positivo que ird tornar o momento de rolagem

aerodinamico na equacao 3.31:

Ly =0,50(P-yp)*(Sy~+ Sy +5,)Cpp - yp (3.6)

onde, p € a densidade do ar, P é a velocidade angular em torno do eixo X, yp € a distancia
da aplicagdo da for¢a de arrasto de rolagem e Cp,, € o coeficiente de arrasto de rolagem que
estd compreendido numa margem de 0,7 —1,2. Ora, o termo P -yp € a velocidade linear de

rolamento, logo:

Ly =0,50(VR)*(Sw+Sn+Sy)Cng - ¥p 3.7)

Assim, podemos chegar na taxa de rolagem em estado estaciondrio que pode ser reconhecida

da seguinte forma:

2-L
Py = A ; (3.8)

Assim, a rolagem da aeronave pode ser descrita em valores de graus para um instante

estaciondrio da seguinte maneira:

Ixx

o =

-In(P%) (3.9)

Desta forma, é possivel chegar ao valor de aceleragio angular P:

po B

=5 3.10
3 @ (3.10)

Com isto podemos variar o angulo desejado de acordo com os valores fornecidos pelas

fases de voos para encontrarmos o tempo necessdrio para a mudanca de angulo.
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2'CI)des
1 = : 3.11
2=\/"p (3.11)

De acordo com a tabela 3 e os valores de #, para uma fase de voo desejada pode-se indicar

o nivel da aeronave para a classe I.

Tabela 3 — Tempo para a uma mudanga de bank angle para classe I.

Niveis de conforto Fase A Fase B Fase C
Tempo para alcangar 60° (s) | Tempo para alcangar 45° (s) | Tempo para alcangar 30° (s)
1 1,3 1,7 1,3
2 1,7 2,5 1,8
3 2,6 34 2,6

Fonte: Adaptado de Sadraey (2012)

3.2.3 Empenagem horizontal

Assim, como o dimensionamento da empenagem vertical, a empenagem horizontal
trabalha acoplado com um conjunto de dados da asa e do profundor, onde eles irdo promover a

melhor forma de adequar os dados geométricos da empenagem horizontal, propiciando um bom

rendimento para a aeronave.

_Vh-SW-C_

S
h I

(3.12)

onde, [/, ¢, representam a distancia da asa até a empenagem e o corda média aerodinamica, de

acordo com Miranda (2014).

Nao obstante, com o valor de drea encontrado € possivel descobrir a envergadura (b)) do

estabilizador horizontal com auxilio da tabela 2.

2
by =1/=-AR,,-S) (3.13)

3
Assim, é necessdrio encontrar os valores que condizem com a geometria da empenagem

que sdo as cordas topo (Ct) e raiz (Crp).

2,
bp+A - by, (3.14)
Ct,=A-Cry,

Crh
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Portanto, a corda média aerodindmica da empenagem horizontal pode ser determinada
pela equacdo 3.2. Contudo, a altura da cauda € estimar por uma margem apresentada por Miranda

(2014) entre 7° a 10° acima do bordo de fuga para fugir das esteiras de vortice.
3.2.4 Empenagem vertical

Acoplado a superficie de referéncia, que na maioria das vezes € a asa da aeronave, o
dimensionamento da empenagem vertical leva em consideracao a posi¢do e dados geométricos da
asa para ser dimensionada, ndao somente isso, sua definicao se dd por meio de dados ja adotados

na analise do leme.
o Vv * S * b

S
v I,

(3.15)
onde, /,, V,, presentam a distancia da asa até a empenagem e o coeficiente de volume Miranda
(2014). Portanto, seguindo o mesmo raciocinio para o desenvolvimento da geometria da
empenagem horizontal, pode-se ser desenvolvida a geometria da empenagem vertical, com

excecdo da envergadura que mudard por se tratar de meia superficie:

2
bv:0,5*1/§-ARw-Sh (3.16)

3.2.5 Profundor

O profundor necessita de coeficientes aerodinamicos para o seu desenvolvimento que sdo,
coeficiente de momento em relacdo a deflexdo do profundor C,, 5 € coeficiente de sustentacao
em relacdo ao profundor CLsE’ ambos coeficientes impactam nas geometrias do profundor e
empenagem horizontal (SADRAEY, 2012).

by
Cn :CLah‘Vh'nh'Tp'_ (3.17)
by,

)

by- S
bp-S

CL5E =CLo, M Tp- (3.18)
onde CL,, » M Tepresentam o coeficiente de sustentagdo e eficiéncia da empenagem horizontal, o
T, representa um valor empirico de entrada, enquanto o valor b, representa a envergadura das

superficies em questao.
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Além disso, estes coeficientes sdo importantes para a determinagdo das deflexdes méxima

e minima que o profundor pode adotar, segundo (SADRAEY, 2012):

T -zt )

———— | Cr, + (Cr, — Cr,)Cinyy

Sy = — (ch+Cmo : o (3.19)
CLa Cm - Cma CLgE

o

onde, T - zr representa 0 momento gerado devido a tragdo do motor e Cy,, corresponde ao termo
do coeficiente de sustentacdo devido ao peso e
q

Desta maneira, € possivel dimensionar o profundor e descobrir suas deflexdes.
3.2.6 Leme

Tomando a responsabilidade para promover movimentos de guinada para com o corpo
da aeronave, o leme precisa ser dimensionado de forma eficiente para que sua deflexdo gere
uma resposta a altura mesmo em condicdes adversas. Desta maneira, os valores de coeficientes
aerodindmicos que sdo importantes para a geometria do leme e da empenagem vertical, e
qualificacdo em relacdo aos seus resultados, coeficientes estes que sdo conhecidos como,
coeficiente de forca lateral devido a deflexdo do leme C, ; coeficiente de guinada a deflexdo do

leme C,, (SADRAEY, 2012).

b
Cp, = CLy, Vo nv-r,-b—’ (3.20)
v
b,-S
Cy, =CLy, M T ¢ (3.21)

b,-S

Assim, para determinar a deflexdo requerida do leme (0g) e o dngulo de sidewash (o) é

necessario estimar o parametro de velocidade total da aeronave e a forga de vento cruzado:

Vi = /UV 3.22)

Fy =0,5-pVi3SsCp,

onde, U representa a velocidade do ar, Viy € a velocidade de vento cruzado, Sg € a drea lateral
da aeronave e Cp, € 0 coeficiente de arrasto (SADRAEY, 2012).

Desta maneira, podemos montar o sistema linear que ird fornece os valores de deflexdo
requerida e angulo de sidewash que € o angulo entre a velocidade real da aeronave em vento

cruzado com o eixo longitudinal da aeronave.
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0,5pV75b(Cp, + Cug (B — &) +Cysr - Or) + Fiv - decos(0) =0 323

0,5pVy5SsCp, —0,50VZS(Cy, + Cyy (B — 0) +Cy5r- &) =0

onde, Cy, € o coeficiente de forga lateral inicial, C,, € o coeficiente de guinada inicial e Cyg éo

coeficiente de forca lateral devido ao angulo de derrapagem.

3.3 ESTABILIDADE

Estabilidade, além de uma propriedade do equilibrio de forgas, é a tendéncia natural de
um corpo retornar a sua posi¢ao de inicio apds uma perturbacdo, na qual estas pertubacdes sao
causadas por influéncias do empuxo (7'), arrasto (D), sustentagcdo (L), peso (W) e 0 momento que

acontece no centro aerodindmico (m,.), desconsiderando as forcas laterais (CORREA, 2019).

Figura 10 — Disposicao de forcas

Fonte: Adaptado de Correa (2019)

Sendo assim, a estabilidade pode ser dividida em estdtica e dinamica. A estabilidade
estdtica pode ser subdividida em estaticamente estdvel, instdvel e neutro (MIRANDA, 2014),
como apresentado na figura 11. A estabilidade estaticamente estdvel é usada para classificar
corpos que, quando estdo sob perturbacdes tendem a voltar a seu estado de equilibrio, devido ao
momento restaurador ser negativo. A estabilidade estaticamente instdvel é usada para classificar
corpos que, quando estdo sob perturbag¢des o seu momento restaurador € positivo. A estabilidade
estaticamente neutra € usada para denominar corpos que possuem um momento restaurador igual

a zero (OLIVEIRA, 2018).
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Figura 11 — Estabilidade - a) estaticamente estavel;b) estaticamente instavel; c)
estaticamente neutro

a) Estaticaments estival b} Estaticamente mstivel c) Estaticrnente neutro

Fonte: Gongalves (2019)

3.3.1 Estabilidade Estatica Longitudinal

A estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave € relacionada com o coeficiente
angular da curva do coeficiente do momento ao redor do Centro de Gravidade da aeronave em
relacdo ao angulo de ataque (o). Nao obstante, este coeficiente de momento € definido pelos

principais esfor¢os gerados ao avido, segundo Miranda (2014):

meg=-—-T-di+L-dy+D-d3—L;-ds+my.
meg (3.24)

CmCG =

em que mcg € o momento gerado pela somatéria dos momentos em torno do CG, na qual as
distancias em relacdo ao centro de gravidade e os pontos de acdo sdo designados por d;, 1 € [1;4].
Além disto, para tornar o momento em coeficiente € necessédrio o adimensionalizar, assim, é
necessdrio utilizar o denominador como o produto entre a pressao aerodindmica g, a drea alar S e

a corda média aerodinamica c.

Cinee = Cimg - 06+ Congy (3.25)

Ao dar um parecer sobre o corpo estar estavel € necessario que, em relacdo ao angulo de
ataque da aeronave, o coeficiente de momento seja uma funcdo afim do tipo decrescente, que
€ preciso que seu coeficiente de momento angular (Cy,,) seja menor que zero e seu coeficiente
de momento linear (C,,,) maior que zero, ja que este € um momento restaurador (MIRANDA,

2014).
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Figura 12 — Gréfico Gy, X O

f&ngulo de Ataque - a

——Aeronave ] ——Aeronave 2

Fonte: Adaptado de Gongalves (2019)

Portanto, a figura 12 apresenta um momento restaurador (G, < 0) para a Aeronave 1,
enquanto a Aeronave 2 foge disto (Cy,, > 0). Note que o ponto B € angulo de equilibrio, onde os
esfor¢os externos ndo interferem na aeronave (C,,, = 0), configurando-se em estabilidade neutra.
O momento restaurador negativo tem por finalidade balancear o corpo contra uma forca externa
que diminua o angulo de ataque, desta forma a aeronave longitudinalmente estavel ird responder

como na figura 13.

Figura 13 — Comportamento longitudinal de uma aeronave.

—g oK) ‘<)

Voo em estado de equilibrio Longitudinalmente estavel Longitudinalmente instavel

Fonte: Adaptado de Gongalves (2019)

3.3.1.1 Influéncias das superficies de sustentacao

A realizacdo de uma andlise independente de cada componente da aeronave € de grande

importancia visto que, assim € possivel visualizar quais partes contribuem de maneira positiva
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e quais contribuem de maneira negativa para a estabilidade da aeronave. Os componentes

analisados sdo: asa, fuselagem e o estabilizador horizontal (MIRANDA, 2014).

3.3.1.1.1 Asa

No célculo do momento contribuinte da asa, € levado em consideracdo as forcas de arrasto
e sustentacdo da asa geram um momento, 0 momento do centro aerodindmico, as distancias em

relagc@o ao bordo de ataque, o angulo de ataque e a altitude do centro de massa.

Figura 14 — Contribui¢ao da asa na estabilidade longitudinal estética.

hos

_¥
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Fonte: Miranda (2014)

Levando em consideracdo que o dngulo de ataque € muito pequeno e que a forca de
arrasto € desprezivel em relacdo a forca de sustentagdo, tem-se a seguinte equagao (MIRANDA,

2014):

mcg,, = Mqgc +L- (hCG - hac)

he — hae (3.26)

CmCGw = Cmac + CL ’

tomando o coeficiente de sustentacdo em func¢do do angulo de ataque como: C; =
Cr, +a- oy, Sendo a o coeficiente angular, Cy,, o coeficiente de sustentacdo para um angulo de

ataque igual a zero. na substituicao, admitindo um o, = 0°, tem-se:

hcg —h
Cince, = Cmae +CLg - G = = (3.27)

Notando que para o coeficiente angular ser negativo, é necessario que o centro de
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gravidade esteja a frente do centro aerodinamico. Porém, como isto ndo ocorre, a asa passa
a ser um fator desestabilizante para a aeronave, tornando importante a presenga da superficie

horizontal da empenagem (MIRANDA, 2014).
3.3.1.1.2 Empenagem horizontal

Para avaliar o momento contribuinte da superficie horizontal da empenagem € analisado
as forcas de arrasto e sustentacdo e o momento do centro aerodindmico da empenagem. Em
o cdlculo € desconsiderado a distancia do CG a altura da asa, a forca de arrasto e o angulo de
incidéncia do vento a empenagem, ja que € menor que o angulo de ataque da asa, portanto,

tem-se (MIRANDA, 2014):
meGgy = —l - Ly (3.28)

1 - . .
A sustentacdo da empenagem € dada por: L, = 3 -v?.8;-Cy;, substituindo e adimensionando,
tem-se:

Cocey = 5 g CuT (3.29)

O coeficiente de momento da empenagem € a relacdo entre entre a pressao dinamica da
asa e a pressdo dindmica atuante na superficie da empenagem, chamada de eficiéncia de cauda,
que se encontra entre 80% e 95% dependendo da localizagdo da empenagem em relacdo a asa. S;
¢ a drea da superficie horizontal da empenagem, S,, drea da asa e Cy, o coeficiente de sustentagdo
da empenagem (MIRANDA, 2014).

N3ao obstante, o coeficiente de sustentacio € a funcdo A razio entre o volume caracteristico
da dimensao e posicdo da cauda —Ir - S; e o volume caracteristico da dimensdo da asa S,, - ¢, gera
o volume da empenagem horizontal, dado por (MIRANDA, 2014):

-1 S

Vg = — 3.30
H 5. (3.30)

Sendo assim, (MIRANDA, 2014) conclui que o projetista pode manipular o valores do
braco de momento /;, da drea do estabilizador horizontal S; e do coeficiente angular Cy,, para

atingir a estabilidade desejada.
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N3ao obstante, pode-se averiguar a estabilidade baseado no coeficiente de momento em
relacdo ao angulo de ataque da empenagem na perspectiva de uma func¢do afim, logo:

Cince, = Cing, * 0 + Comy, (3.31)

Logo, as equagdes necessdrias para encontrar o coeficiente de momento angular e linear

Cing, ==V N -Cro + Vi -1 CLy, - (v — i + &)

(3.32)
Cm(x, =—Vu- n 'CLw ’ (1 - ((11_2)

em que o termo &y representa o angulo de ataque induzido (downwash) para um angulo de ataque
igual a zero e o termo g—; representa a taxa de mudanca de angulo de ataque induzido em funcao
do angulo de ataque (MIRANDA, 2014). Assim, Conforme observado aqui, uma superficie da
cauda localizada atrds da asa pode ser usada para garantir que o avido tenha um G, positivo e

um G, negativo.
3.3.1.1.3 Fuselagem

A principal funcdo da fuselagem € fornecer espaco para a tripulacdo e carga util, como
passageiros e carga (NELSON et al., 1998). Assim, Para uma fuselagem que contribua de
forma positiva na estabilidade longitudinal estatica da aeronave € importante projetd-la com as
menores dimensdes possiveis, para diminuir o arrasto parasita e o peso estrutural da aeronave
(MIRANDA, 2014).

A partir da figura 16 € possivel localizar os segmentos da aeronave e seguir para o
desenvolvimento das equagdes de momento linear e angular gerados pela fuselagem. Portanto, o
coeficiente de momento linear é dado pela equacdo 3.33, segundo Miranda (2014):

(ke —k1) <

Y wh- (cow +if) - Ax (3.33)

Congy = e
7 36,5-5,¢ &

assim, wy € a largura média da fuselagem, iy € o ngulo de incidéncia da fuselagem e apw
representa o angulo de sustentacao nulo da asa em relacdo a linha de referencial da fuselagem.
Desta forma, para chegar no fator de corre¢do (ky — k1) é necessdrio seguir a imagem abaixo e

fazer a relagdo entre o comprimento /¢ € 0 didmetro maximo dy;;x
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Figura 15 — Representacao dos segmentos da fuselagem para a determinacao de
Cmof e C,

Moy

Wa

Fonte: Miranda (2014)

Figura 16 — Determinacdo da relagdo (k2 — k1) em func@o da relagio /1 /d gy -
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0.9 -
kz-k; 0.8
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Fonte: Miranda (2014)

N3ao obstante, o coeficiente de momento angular gerado pelo corpo da fuselagem pode

ser descrito pela equacgdo 3.14:

Cp = liwz % A, (3.34)
" 36,5-S,-¢ & ox '

Observa-se que parte da fuselagem a frente da asa estd em upwash e a parte traseira estd

d,

no fluxo de downwash (MIRANDA, 2014). Assim, o termo I varia ao longo do corpo da

fuselagem.
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3.3.1.2 Centro de Gravidade

A estabilidade da aeronave € afetada pelos esforcos externos que movem o CG. Assim, o
posicionamento do centro de gravidade da aeronave € dado pela equacdo 3.15, segundo Miranda

(2014):

S W.d

Sendo w - d o momento gerador de cada componente da aeronave, e, w é seu peso. Para

este calculo € interessante adotar um referencial no corpo estudado para determinar as distancias

(d).

Figura 17 — Posicao do CG em relagdo a porcentagem de corda média aerodindmica
\REF

Fonte: Miranda (2014)

Miranda (2014) analisando a figura 17 € notou a possibilidade de encontrar uma boa
manobrabilidade e estabilidade para uma aeronave quando seu centro de gravidade pode ser
encontrada pela equagdo 3.16:

XcG — X

CG%,. = ¥ . 100% (3.36)

C

X, € a posi¢do do bordo de ataque em relagdo ao referencial adotado, e, ¢ é a corda média

aerodinamica.
3.3.1.3 Ponto neutro e margem estatica

O ponto neutro € definido por Halla et al. (2018) como sendo a localiza¢do do centro de

gravidade onde proporciona estabilidade longitudinal neutra, ou seja, que estd na iminéncia da
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instabilidade, em que o C,,, = 0. Desta forma, partindo da equag@o da somatdria dos coeficientes

de momento se tem:

Cinee = Coney, - Con + Cone (3.37)

CmO = CmOW + Cmot + Cmof

Desta maneira, para obter a localiza¢do do ponto neutro que € medida por uma referéncia

definida como o bordo de ataque da asa como mostrado na figura 18.

Figura 18 — Ponto Neutro

I Referéncia (bordo de ataque)

&£ CG

Ponto Neutro

Fonte: Gongalves (2019)

Com isto, o ponto neutro pode ser definido como um percentual da corda média

aerodinamica, segundo Miranda (2014)

X
hve = X2 100% (3.38)
C

Diante deste raciocinio, faz-se C,,, = 0 para a equagdo 3.37.

h _XNP_Xac Cm“f
=T T T

i de
c CL(xw Cr »

da

) (3.39)

Por meio da variagdo do CG o coeficiente angular de momento em relagdao ao angulo
de ataque varia suas caracteristicas que podem ser configuradas nos trés modos de estabilidade
longitudinal estatica ja apresentados (MIRANDA, 2014).

A margem estatica pode ser definida por meio da diferenca entre a posicdo do ponto

neutro e do centro de gravidade relativos a corda aerodindmica média. A margem estética ¢ um
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Figura 19 — Relagdo entre ponto neutro e CG

J Xcg > Xnp

Xcg=Xnp

Angulo de Ataque - a

Cm

——Estavel ——Neutro ——Instavel
Fonte: Gongalves (2019)

fator importante, tendo em vista que pode quantificar o quanto o CG pode transitar sem provocar

instabilidade (HALLA et al., 2018).

_ Xnp — XcG
Cc

ME -100% (3.40)
Segundo Miranda (2014), a margem estdtica deve ser positiva, pois apresentam bons

resultados quanto a estabilidade e manobrabilidade da aeronave de pequeno porte.

3.3.2 Estabilidade Estatica Direcional

Segundo Halla ef al. (2018), a estabilidade estdtica direcional estd totalmente ligada a
relagdo entre coeficiente de momento de guinada e o 4ngulo de derrapagem (f), que é formado
entre o vetor de velocidade da aeronave e seu eixo longitudinal (X).

Halla et al. (2018) conclui que para ocorrer estabilidade direcional devera haver um
momento restaurador de guinada que direciona o avidao ao vento relativo, ou seja, sua posicao de
equilibrio. Sendo assim, as principais contribuicdes para este momento restaurador sdo devidas

ao conjunto asa-fuselagem e empenagem vertical.

3.3.2.1 Asa-Fuselagem

Miranda (2014), Nelson et al. (1998) afirmam que o conjunto asa-fuselagem tem uma a¢ao
desestabilizante na aeronave, na qual sua maior influéncia € devido a fuselagem; a empenagem

vertical participar nesta como um fator de balanceamento para estabilizacao direcional. Sendo
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Figura 20 — Critério necessdrio para se garantir a estabilidade direcional estdtica
AC,(H)

Aviao 1 - Estavel

AC) )

C(-) Aviio 2 - Instavel

Fonte: Miranda (2014)

assim, sua contribui¢do pode ser expressa desta forma:

(3.41)

Emque o Cyp, , representa o coeficiente angular de momento de guinada, 0,001 < K, < 0,005
representa um fator de interferéncia da fuselagem, 1 < Kz < 2,2 representa um valor relacionado
ao nimero de Reynolds da fuselagem, S representa a area projeta da fuselagem e [y representa

o comprimento da fuselagem (MIRANDA, 2014).
3.3.2.2 Empenagem vertical

Miranda (2014) apresenta que a contribuicao da empenagem vertical estd diretamente
ligada a forga lateral que ocorre nela devido ao dngulo de derrapagem, j4 apresentado.

Sendo assim, gera um momento restaurador que € descrito na seguinte equacao:

N,=[E]-l,=[—q-S,-CL,, - (B+0)]-1, (3.42)

onde, F, € a forca lateral, g € a pressdo aerodinamica, S, € a drea da empenagem vertical, Cr,, €
o coeficiente angular de sustentacdo, o € o angulo de ataque induzido lateral (sidewash) e [, é o

braco de momento (MIRANDA, 2014).



37

Figura 21 — Contribui¢do da superficie vertical da empenagem para a estabilidade
direcional estdtica de uma aeronave.

Vento relativo Vento relativo

Momento restaurador Momento restaurador

Forga lateral Forga lateral

Fonte: Miranda (2014)

Assim, pode-se chegar na contribuicdo da empenagem vertical para a estabilidade

direcional da aeronave, equagdo 3.23.

do

Cp=mn,-V,-Co -(1——
nﬁv n Loy ( dﬁ

) (3.43)
a razao g—g representa a taxa de mudanga de angulo de ataque induzido lateral em funcdo do
angulo de derrapagem (MIRANDA, 2014).

Portanto, caracterizando todos as influéncias da estabilidade direcional estdtica, pode-se

chegar a contribui¢do total na somatoria dos componentes (MIRANDA, 2014).

Cnﬁlotal = Cnﬁv + CnﬁWf (344)

3.3.3 Estabilidade Estatica Lateral

Segundo Perkins e Hage (1949), uma aeronave € lateralmente estdvel quando possui um
momento de rolagem positivo para uma mudanca de angulo de guinada (y). Este movimento é
controlado pelos ailerons localizados as asas e suas principais influéncias estao ligadas ao angulo
de diedro (I'), angulo de enflechamento (A) e a posi¢do da asa e da empenagem vertical em
relacdo a fuselagem (MIRANDA, 2014; PERKINS; HAGE, 1949; HALLA et al., 2018).

Observa-se na figura 22 ao receber uma rajada de vento lateral que promova a rotagao

da aeronave em relagcdo ao eixo axial, a aeronave com um momento restaurador positivo em
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Figura 22 — Critério necessdrio para se garantir a estabilidade lateral estatica.
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Fonte: Perkins e Hage (1949)

relacdo ao angulo oposto Y ao angulo de derrapagem 3 consegue tornar a aeronave a sua origem

(PERKINS; HAGE, 1949).
3.3.3.1 Efeito do angulo de diedro I

Segundo os estudos de Perkins e Hage (1949) em ensaios de tuneis de vento, foi observado
que o grande desafio para encontrar a contribui¢do do angulo de diedro e estimar o valor de
Cl,r—» €ste que represente o coeficiente de rolagem para um diedro zero, em um experimento de

tunel de vento. Ndo obstante, a contribui¢do pode ser expressa por:
Cry = Cryry +0, 0021° (3.45)
Outrossim, Perkins e Hage (1949) observa dois tipos de fatores que contribuem para asa
e empenagem vertical, um deles € referente a posi¢do das superficies de sustentagdo em relacdo

a fuselagem e os fatores do coeficiente de rolagem. O coeficiente de rolagem gerado pela asa,

ainda devido ao angulo de diedro é posto como:

o parametro ACjyr depende da ordenac@o da ponta da asa e o fator de posi¢ao de asa (ACly);.



39

3.3.3.2 Efeito da Empenagem Vertical

A contribui¢do da empenagem vertical para a estabilidade lateral € dado pela seguinte

equacado, segundo Perkins e Hage (1949):

Sv'Zv.
Sw b

Ciyy = Cray - m (3.47)
onde, Cpq, € 0 coeficiente de sustentacdo, S, € a drea da empenagem vertical, z, € a altura em
relacdo a fuselagem, 1, € a eficiéncia da empenagem vertical e o fator de influéncia em relagdo a
sua posigdo (ACly)s.

Desta maneira, torna-se possivel saber o coeficiente de momento de rolagem restaurador

para a aeronave completa.

3.3.4 ESTABILIDADE DINAMICA LONGITUDINAL

As equagdes de movimento sdo necessdrias para descrever o comportamento dindmico de
um corpo apresentado na figura 23, e a partir disto, descrever o seu nivel de estabilidade. Logo,

para conseguir este tipo de a¢do € importante o uso da técnica de funcdes de transferéncia.

Figura 23 — Forcas e momentos atuantes na aeronave.

Iﬂ‘ i ri

sk Illlll Illllll I.I\M-‘j- : I i \\._/ .Ill

\J \J

Equilibrio dinamicamente estavel Equilibrio dinamicamente instavel

Fonte: Cook (2012)

Sendo assim, partindo da andlise da figura 7 € possivel utilizar da 2° lei newtoniana
para descrever as equacdes de vibracdo que sdo causadas por efeitos aerodinamicos, efeitos
gravitacionais, movimentos de controles aerodinamicos, efeitos de tragdo do motor e distdrbios

atmosféricos (COOK, 2012).
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Por conseguinte, as equagdes podem ser escritas de forma linearizada considerando uma
aeronave com pequenas pertubacoes, e que as for¢as atmosféricas sao nulas (NELSON et al.,

1998).

(% — Xy) Au—X,,Aw + (gcos(60))AO = XsAS + X5, Ay
~ZAu+[(1 =2y $) = Z, ) A= [(ug — Zy L) — gsin(6p)| AO = ZsAS + Z5, ASy  (3.49)

M= (M + M) Aw+ (& — My S) A6 = M5AS + My, ASy

onde, X e Z representam as forcas em x e z, respectivamente, os subindices u, 87, dew representam
as influéncias que as for¢as sofrem devido a velocidade axial, controles propulsivo e aerodinamico,
e velocidade angular, 6 representa o dngulo de arfagem e A representa a variacdo dos parametros.

Nao obstante, € necessdrio utilizar dos conceitos de varidveis de estado para resolver este
tipo de EDO, em que serd trabalhado os autovetores e autovalores para encontrar as respostas

devidas as pertubagdes (NELSON et al., 1998), logo:
X =Ax+Bn (3.50)

onde, x é o vetor de estado, 1 € o vetor de controle, AeB sdo os vetores de derivadas de
estabilidade da aeronave.
Desta forma, podemos montar o seguinte sistema para a resolugcdo destas equacdes de

movimento longitudinal.

Au

Aw
X = (3.51)

A6

Z Z u 0
A— u v 0 (3.52)
My+MyZ, My+MiZ, My+Mgug 0

0 0 1 0
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Au
Aw
x= (3.53)
Ag
AO
Xs X5T
y4 Z
B— o or (3.54)
M5 —1—sz5 M5T +MWZ5T
0 0
AS
n= (3.55)
Adr

Portanto, com este sistema linearizado e analisado por varidveis de estado € possivel
observar o comportamento do movimento longitudinal de uma aeronave sem a parcela de
controle. Na@o obstante, para a solucdo deste sistema Nelson et al. (1998) apresenta as derivadas

longitudinais na imagem abaixo.

Figura 24 — Derivadas longitudinais.

x - 2(Co, +2C)0S (G, ~ CJOS
“ iy v Py,
7 = (G, + 26, )OS
“ MUy
Z, = Z(Cuy + Ch)OS z,=C, < 0S/(uym)
mu, 2up
Z, = uyZ, Z, = uoz,;.
C
Z,= C@ﬁ Qs/m Zs. = Cgy, OS/m
M, =c, (05¢)
uyd,
(QS?) ¢ Ofc
M, =C,, M, =Com™ —
uof_‘, 2“0 'u(lf_\-
Mr: = u'UMw Ml'! = qu""

¢
M, = Cp o (QSc)/1, M;, = C,,(Q50)/1,
(1]
Fonte: Nelson et al. (1998)
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Assim, para uma solu¢do homogénea da equacdo 3.50 serd utilizado os ideias de
autovetores e autovalores para encontrar as raizes relacionadas aos modos de estabilidade
dindmica, o autovalor de maior parte imagindria serd o curto periodo e o outro par serd 0 modo
fugdide (BRITO, 2021). Seguindo a equagdo 3.56 proposta por Nelson et al. (1998), pode-se
chegar ao valores de amortecimento e frequéncia destes modos de vibracdo, suas raizes podem

ser expressar em termos da frequéncia natural @, e amortecimento {:

A=—-Cw,Liw,\/1—-C? (3.56)

Assim, por meio dos autovetores dos modos de vibragdo, pode-se discretizar os autovalores
e autovetores que para o eixo longitudinal serdo gerados pares de autovalores reais e complexos

3.56.
3.3.4.1 Aproximagdes longitudinais

Os modos longitudinais de estabilidade dinamica podem ser apresentados como uma
mudanca gradual de energia potencial e cinética devido ao equilibrio em altitude e velocidade do
ar (NELSON et al., 1998). O modo fugéide sofre de acordo com o comportamento da arfagem,
altitude e velocidade para um angulo de ataque constante.

Sendo assim, o modo fugdide pode ser apresentado para uma situacao que neglicencia-se
o momento de arfagem para um angulo de ataque zero, segundo Nelson et al. (1998) o estado

longitudinal homogéneo pode ser expresso com:

Au Xu —£ Au
N : (3.57)
AO 0 AO
uo

Resolvendo por autovetores e autovalores € possivel encontrar as raizes para o modo

fugoide por meio da seguinte equagdo (NELSON et al., 1998):

A= [Xui : /X3+4%} /2 (3.58)
0

N3ao obstante, a frequéncia natural e o amortecimento podem ser apresentados por:

R ug
_;;0 (3.59)

Cr =

2wy, y
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No entanto, Nelson et al. (1998) afirma que o modo de curto periodo pode ser escrita em
termos do angulo de ataque para a variacdo de velocidade axial nula e o neglicenciamento das

forcas em X. Logo, a equagdo do estado longitudinal para o curto periodo € dada como:

Zo,
A& o 1 A
| T Za : (3.60)
Ag Mgy +Mau— M, + Mg Ag
0

Resolvendo esta equagdo, segundo Nelson et al. (1998), € possivel chegar nos autovalores

apresentados na seguinte equacao:

7 2 7 1/2
(M4+Ma+u—“) —4 (Mq—“ —Ma)]

Zo
Adé'+'ﬁld'+’;;_
Aep = 0/ 4

° " 3.61
> > (3.61)
Assim, a frequéncia natural e o amortecimento podem ser apresentados como:
( Zs 1/2
Van7 A4é;z; —-A4a
Z 3.62
[Mq +Mg+ == (.62
_ Uo
\ cp 2vvncp

3.3.4.2 Fungdes de transferéncia

A equacgdo 3.50 ao ser analisada em sua totalidade, ou seja, com o termo de controle,
€ necessario que sua solucdo ocorra por Transformadas Rapidas de Fourier para a obtencao

de uma resposta linearmente dindmica a uma entrada de controle para uma aeronave simétrica

(NELSON et al., 1998).

Figura 25 — Relacionamento de entrada-saida de uma aeronave.

Entrada Saida

I ——= = U
Longitudinal = W

Modelo matematica —a= g, &
____________________ do R

E— dindmica da aeronave bt v

Fonte: Cook (2012)
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Observe que para esta andlise é considerada uma resposta do profundor 1(s). Assim,
as respostas de velocidade axial u, a velocidade em z w, a velocidade angular g e o angulo de

arfagem 0 em relagdo ao profundor sdo dadas por (NELSON et al., 1998):
Figura 26 — As quatro respostas para a funcao de transferéncia.

@ _ ‘Mr!;['?) _ ka.'(-'i' + l/‘Tre](sz + 23,":!50:.-5 + &?ﬁ)
n(s)  Als)  (s2+ 28pwps + wﬁ}(sz + 28,055 + @?2)

wis) _ NYG) k(s + 1/ To)(s? + 28005 + w7)
ns) — Als) (P + 25wps + @2)(5? + 250 + oF)

) _ Nis)  kys(s+ (1/To))s + (1/T3,))
n(s)  Als) (s> + 2¢pwps + wf;)(sz + 26,55 + @?)

6s) _ NJS) (s + (1/T))s + (1/Tay))
nis)  A(s)  (s2+25wp5 + @2)(s? + 2¢05 + @)
Fonte: Cook (2012)

Assim, utilizando o método de funcdes de transferéncia em conjunto com o método de
lugar das raizes € possivel descrever as respostas de uma aeronave para o comando do profundor
por meio da andlise das raizes encontradas devido a estabilidade dindmica da aeronave (NELSON

et al., 1998).

Figura 27 — Resposta do angulo de arfagem em relagdo ao degrau do profundor.
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Fonte: Adaptado de Cook (2012)

Neste exemplo de resposta ao degrau para o angulo de arfagem, observa-se que nao
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€ necessdrio um tempo de resposta completo, uma vez que as raizes como principal modo, o
amortecimento e a frequéncia natural sdo obtidos pela equagdo caracteristicas (SADRAEY,

2012). Note que na figura 27 € possivel identificar os modos longitudinais.
3.3.4.3 Critério de Rough-Hurwitz

O critério de Rough-Hurwitz € um critério de teste para estabilidade dinamica de um
sistema linearizado. Este critério consiste em analisar as equagdes caracteristicas, na qual ndo é

necessdrio a obtencao de raizes (SADRAEY, 2012).

Sendo assim, tomando uma equacdo caracteristica do exemplo 9.1 de Sadraey (2012):

A(s) = s*+1,3265> +1,2195% +1,0965s — 0,015 =0 (3.63)

O critério de Rough-Hurwitz afirma que os coeficientes de uma equagdo caracteristica
ao apresentarem um coeficiente igual a zero ou negativo, entdo pelo menos umas raiz serd zero
ou positiva que simboliza um sistema instdvel ou, no melhor dos casos, neutro. Nao somente
isto, ao analisar uma equacao caracteristica é importante definir que ela possua os coeficientes

diferentes de zero e que tenham o mesmo sinal para que haja estabilidade (SADRAEY, 2012).
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4 METODOLOGIA

Para a realizacdo deste projeto foram coletados dados aerodinamicos, estruturais e
de desempenho, que sdo importantes para integracdo entre as disciplinas necessérias para o
desenvolvimento de um projeto para a competicdo de Aerodesing da SAE Brasil. Estes fatores
coletados foram tratados por meio de ferramentas matematicas para manipula-los e realizar as

andlises referentes aos objetivos deste trabalho de conclusdo de curso.

4.1 DIMENSIONAMENTO DE EMPENAGENS E SUPERFICIES DE CONTROLE

O dimensionamento das empenagens depende diretamente do tipo de configuracio de
cauda, assim € tomado por Sadraey (2012) a escolha da empenagem convencional ou T-inverso.
Este tipo de empenagem € a mais implementa em uma maioria de 60% das aeronaves, na qual
apresenta boa performance em condicdes de voo regulares, baixo peso e grande eficiéncia, tendo
em vista que promove todas as funcdes da cauda como: equilibrio (trimagem), estabilidade e

controle.

Tabela 4 — Dados de entrada da asa.

Parametros | Dados
AR, 5,13[m]
r 0

c 0,35[m]
hae 25,4%
Sw 0,63[m?]
b 1,8[m]
Iy 2°

Fonte: Autoria prépria

Desta forma, para caracterizar as dimensdes das empenagens € de grande importancia
trabalhar escolher os coeficientes que sdo de grande relevancia apresentados por Sadraey (2012)
dentro dos intervalos e a tabela 4 de dados de entrada fornecidos por aerodindmica, como:
—0,2<GCpsp < —4,0eCy5, < —0,4 [rad_l]. Portanto os valores mais adequados de coeficientes
para esta configuragdo de aeronave foram: Cy,;, = —0,689[rad '] e C,;, = —0,0022[rad ]

Tendo em vista que estes valores de Cy;,. € Cp, a0 serem interpolados geraram valores

or
de coeficiente de volumes para as empenagens de V,, = 0,06 e V;, = 0,49, que estdo dentro da
margem 0,04 <Vy, <0,06 ¢ 0,35 <V}, <0,50 para as empenagens baseado nas margens ditas

como boas para aeronaves de pequeno porte para a competicdo SAE Brasil, segundo Miranda
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(2014).

Além disso, é necessario observar as margem que o afilamento pode ser trabalhado, que
sdo: 0,45 <A <1 (RAYMER, 1992; MATSUO et al., 2011). O estudo tem o foco de priorizar a
facilidade para manufatura com baixos valores e bom comando devido as caracteristicas de estol
satisfatdrias, segundo Matsuo et al. (2011), logo foi o escolhido o valor A = 1 para a empenagem
horizontal com intencdo de uma facil manufatura e para a empenagem vertical A = 0,79 com o
intuito de promover uma baixa forca lateral.

Assim, foi recebido das demais competéncias da equipe os coeficientes aerodinamicos
de sustentacdo, alongamento, envergadura e corda aerodindmica média da asa e os bragos
de momento das empenagens para encontrar as varidveis necessdrias para a geometria da
empenagem horizontal seguindo as equacdes 3.12 a 3.14, tendo em vista que a altura da
empenagem escolhida foi 10°, ja que € o maior valor sugerido por Miranda (2014) para fuga das
esteiras de vortices. Assim, € possivel obter todos os valores geométricos, como: corda topo,
corda raiz, envergadura e area.

Além disso, para obter os valores bons geométricos da empenagem vertical basta seguir
a equagdo 3.15 para encontrar sua drea e as demais equacdes utilizadas para o dimensionamento
da empenagem horizontal.

Ainda, os percentuais foram escolhidos de acordo com o intervalo de coeficientes
apresentados na tabela 2. Com isto, é possivel encontrar os dados de drea, para o dimensionamento
das superficies de controle, apresentados nesta tabela e por meio destes encontrar os valores de
eficiéncia do angulo de ataque da superficie de comando utilizando a figura 9 para o aileron,
profundor e leme. Além disso, os valores de corda e envergadura podem ser encontrados por

meio desta mesma tabela 2 para todas as superficies de controle.

4.2 ANALISE DE ESTABILIDADE ESTATICA.

Para a andlise de estabilidade longitudinal completa seguindo os critérios apresentados
na tabela 5, foi necessédrio que houvesse o dimensionamento dos estabilizadores para a equipe de
aerodinamica fornecer os dados advindos da geometria por andlise fluido dindmica computacional,
que fornece dados de coeficiente de sustentacao devido a empenagem vertical, horizontal e
asa-fuselagem, posi¢do do centro aerodindmico, angulos de incidéncia das superficies sustentadoras,
angulo de downwash e upwash ao angulo de ataque zero, taxa de mudanca do angulo de

downwash e upwash e eficiéncia das empenagens, assim como os coeficientes de momento do
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corpo asa-fuselagem e ao redor do centro aerodinamico.

Tabela 5 — Condicdes de estabilidade estética.

Eixo Condic¢ao Autor

Longitudinal | C,,, <0e Cy,,_, >0 | Miranda (2014)
Lateral Clw >0e Clw:o =0 | Perkins e Hage (1949)
Direcional Cnﬁ >0e Cnﬁ:() =0 | Miranda (2014)

Fonte: Autoria prépria

Longitudinal

Neste sentido € possivel seguir com o desenvolvimento das equacdes e descobrir 0s
valores de coeficiente de momento para a aeronave completa, o componente desestabilizante
(corpo asa-fuselagem) e o componente estabilizante (empenagem horizontal), e assim se
desenvolve a estabilidade estética longitudinal criteriada por (MIRANDA, 2014; NELSON
et al., 1998).

Além disso, seguindo a tabela de valores de Miranda (2014) para a margem estética que
ocorre entre 10% < ME < 20%, os valores para a posi¢do do centro de gravidade em relag@o a
corda média aerodinamica 20% < )% < 35% e com o resultado da equagdo 3.39 e o valor da
corda aerodinamica ¢ = 25,17% € possivel passar os valores mdximo e minimo que o centro de
gravidade pode assumir para a equipe de estruturas que irdo selecionar o melhor CG para uma
variagao de carga durante o voo.

Note que este desenvolvimento depende completamente do dimensionamento apresentado
no tépico passado, onde as andlises aerodindmicas acontecem apds o desenvolvimento daquela
atividade. Logo, foram considerados os critérios de estabilidade longitudinal.

Direcional

Seguindo a mesma ideia do recebimento de inputs advindos da equipe de aerodinamica
ja citados e dados geométricos da ared lateral da fuselagem seu comprimento lateral. Utilizando
a margem de dados fornecida por Miranda (2014), foi considerado os piores casos dos fatores de
interferéncia da fuselagem, que sdo Kgr = 2,2 e K,, = 0,005, que sdo necessarios para estimar a
contribuicao do corpo asa-fuselagem para a estabilidade estética direcional por meio da equagdo
3.41.

Para a influéncia da empenagem vertical é importante buscar os valores geométricos e
aerodinamicos obtido no dimensionamento e na anélise fluido dinAmica computacional, assim
bastar utilizar da equagdo 3.43. Portanto, a influéncia a estabilidade estética direcional total pode

ser obtida seguindo a soma destas equagdes.
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Lateral

Perkins e Hage (1949) mostra que a estabilidade lateral depende com maior dos efeitos
da asa, angulo de diedro (fornecido por aerodindmica) e empenagem vertical. Para a asa, o fator
de ordenagdo da ponta da asa muda para estas situagdes de ACyyr = 0,0002 para ponta crescente,
0 oposto para ponta decrescente, sendo zero. O fator de posicao da asa pode assumir trés valores
como: (ACly )1 = 0,0006 para asa alta, (ACly); = 0 asa média e (ACly); = —0,0008 asa baixa.

O efeito da empenagem vertical pode ser mensurado pela equacdo 3.47 com os valores
ja obtidos e so efeitos da sua altura em relacdo a fuselagem que pode assumir trés situacoes:
(ACly)> = —0,00016 para empenagem alta, (ACly ), = 0 empenagem média e (ACly)r =
0,00016 para empenagem baixa. Sendo assim, a soma de todas as parcelas que influéncia a

estabilidade lateral representa a influéncia geral do corpo.

4.3 ANALISE DE SUPERFICIES DE CONTROLE

Com os coeficientes adimensionais ja escolhidos da melhor maneira para respeito dos
critérios de estabilidade e para design das superficies de sustentacdo estabilizadoras e superficies
de comando de acordo com as orientagdes de Sadraey (2012).

Aileron

O dimensionamento do aileron é baseado principalmente no coeficiente de sustentacao
devido ao aileron C;5, maximo que depende das dimensdes da asa, do aileron e de sua sustentagdo.
Além disso, a velocidade linear de rolagem presente na Equacdo 3.32 € uma funcdo da velocidade
de estol Vg = 1,3V, e o coeficiente de arrasto Cp, = 0,7 que € a influéncia da fuselagem e uma
deflexdo maxima de 4 = +25°, segundo Sadraey (2012).

Com os dados de aileron e asa ja obtidos pelas anélises aerodinamicas foi fornecido pela
a equipe de aerodindmica os valores de inputs necessarios para a obtenc¢do dos dados de tempo

requerido para um dado angulo.

Tabela 6 — Dados de entrada para aileron.

Parametros | Dados

A 0,5

T 0,53

Sh 0, 116[m?]
S, 0,075[m?]
oy 0,066[rad 1]
L 0,083 [kg - m?]

Fonte: Autoria propria
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Assim, € utilizado a especificacdo da tabela 2 que determina tempos adequados para
atingir angulos desejados de rolagem para avides da classe 1 e € a classe da aeronave projetada,
foram utilizados valores para o angulo de rolagem e o tempo minimo contidos na tabela 3, que
apresenta os valores recomendados e seus niveis de conforto.

Profundor

O profundor pode atuar na estabilidade longitudinal deslocando o comportamento da
aeronave de acordo com suas deflexdes; para encontrar as deflexdes maxima e minima foi
utilizado a equacdo 4.1 na qual o termo que representa 0 momento devido a tragdo sera

desconsiderado, ja que o motor é admitido na mesma linha do centro de gravidade, portanto:

_ (Cr, —C1y)Cng
CLa Cm - Cma CL&E

S = (4.1)

o

Com o dados de coeficiente de momento devido ao profundor apresentado anteriormente

e os valores de inputs fornecidos na tabela 7 € possivel chegar nos valores de CLaE'

Tabela 7 — Dados de entrada para profundor.

Parametros | Dados

C, 0,046[rad "]
G, 0,623[rad "]
Nn 0,9

Ty 0,60

Fonte: Autoria propria

Além disso, os termos de sustentacido foram obtidos por uma varia¢do de uma velocidade
de Vi — 12,3m/s (velocidade de estol) considerada a deflexdo minima e uma V,,,c = 35m/s
(velocidade maxima) que leva a deflexdo maxima, estes valores foram fornecidos pela equipe de
desempenho. Ao adicionar estes valores ao coeficiente de momento da aeronave € possivel notar
uma transla¢@o da curva no sentido do coeficiente de momento ao grafico Gy, ., X o
Leme

Segundo Sadraey (2012), ao tomar o valor de coeficiente de guinada a deflexdo do leme
e forca lateral devido a deflexdo do leme para uma situacdo que a aeronave esta enfrentando
um pouso com vento cruzado, que segundo a norma MIL-F-8785C especifica que o leme deve
suportar uma velocidade V,, = 20[knots| para avides de classe 1. Além disso, a equipe de

aerodinamica forneceu os seguintes dados de entrada.
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Tabela 8 — Dados de entrada para leme.

Parametros | Dados

Cl,, 0,063[rad~ 1]
ny 0,9

T, 0,6

Fonte: Autoria propria

Seguindo estas orientacdes e os valores de C,, = 0,005[rad '], Cog = 0.0022[rad 1] e
Cyy =0, 008[rad '] fornecidos pela equipe de aerodinadmica, apds andlise das superficies, serd

possivel encontrar a deflexdo do leme (0g) e o Angulo de sidewash (o).

4.4 ANALISE DE ESTABILIDADE DINAMICA LONGITUDINAL

Seguindo como apresentado por Nelson et al. (1998), Cook (2012) por meio da entrada
dos coeficientes adimensionais de estabilidade dinamica longitudinal foi possivel realizar o
célculo dos coeficientes dimensionais apresentados na Figura 24, e assim podemos chegar
nas equacoes caracteristicas da equagao 3.50 que nos permitird avaliar em sua totalidade as
informacdes acerca do nivel de estabilidade do modelo Nelson et al. (1998).

Ademais, para resolver a matriz de estados € de suma importancia os seguintes dados de

entrada fornecidos por estruturas na tabela 9.

Tabela 9 — Dados de entrada para andlise dinamica.

Variaveis | Valores

m 10,000kg

) 1,125kg/m’
I, 0,696kg - m*
I 0,319%g - m?
L 1,012kg - m?

Fonte: Autoria propria

Além deste, é importante salientar as derivadas aerodinamicas adimensionais que sao

importantes para o célculo das derivadas dimensionais na tabela 10.

Tabela 10 — Dados de entrada das derivadas adimensionais longitudinais.
CX CzZ CM

-0,397 | -2,092 | 0,000
0,547 | -3,943 | -1,169
0,000 | -0,957 | -2,378
0,000 | -2,529 | -6,288
0,000 | -0,259 | -0,644

oo alel=

Fonte: Autoria propria
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Assim, por meio destas tabelas a equacao caracteristica é encontrada e pode ser usada
para chegar nos autovalores e autovetores que para o eixo longitudinal serdo gerados pares de
autovalores reais e complexos 3.56. Além disso, para analisar a estabilidade da aeronave foi
utilizado o critério de Routh-Hurwitz que afirma que para uma aeronave ter estabilidade todos os
polindmios da equagio caracteristica deva possuir o mesmo sinal (COOK, 2012)

A anélise das fun¢des de transferéncia consiste em uma resposta do degrau unitdrio do
profundor para com uma resposta das seguintes varidveis no dominio do tempo: velocidade
axial, angulo de arfagem, velocidade normal e velocidade angular. Nao obstante, de acordo
com as raizes € possivel extrair os valores de amortecimento e frequéncia natural, na qual foi
qualificada a qualidade de voo por meio da tabela 11, segundo a norma MIL-F-8785C no t6pico

de Qualidade de voo.

Tabela 11 — Qualidade de voo longitudinal.

Modo fugéide | Curto periodo
Nivel 1 | {f > 0,04 0,35 < ¢, < 1,30
Nivel 2 | £y >0 0,25 < {p <2,00
Nivel 3 | T, > 55s 0,15 < ¢

Fonte: Nelson et al. (1998)

Sendo assim, € totalmente possivel avaliar em qual nivel a aeronave esta caracterizada

para fases de voo ja apresentadas no referencial tedrico.



53
5 RESULTADOS E DISCUSSAO
5.1 DESIGN DAS EMPENAGENS E SUPERFICIES DE CONTROLE.

Como falado anteriormente, as dimensdes a serem obtidas depende fortemente do trabalho
em conjunto da equipe de aerodesign, uma vez que para estabilidade é necesséario que haja os

dados aerodinamicos fornecidos, de acordo com a tabela 4.
5.1.1 Empenagem horizontal

O valor volume da empenagem horizontal serd utilizado para encontrar a drea da
empenagem, onde a foi fornecido por estruturas o brago de momento como: I, = 0,93[m]. Dessa
forma, a drea é S, = 0, 116[m?]. A partir destes valores foi possivel mensurar a envergadura da
empenagem horizontal que é: by, = 0,44[m] e o afilamento foi escolhido como o valor igual a 1,
onde foi priorizado a constru¢do da aeronave e os fatores de estol.

Com isto, foi possivel mensurar as cordas topo e raiz utilizando as equacdes 3.39, onde
Cy, = G, = 0,264[m]. Portanto, a empenagem horizontal ¢ apresentada nesta seguinte geometria

na figura 28.

Figura 28 — Empenagem horizontal a) Vista Lateral b) Vista Superior.

|

"

(a) Vista Lateral (b) Vista Superior

Fonte: Autoria prépria

Assim, para fugir das esteiras de vortices foi considerado uma altura de 10 graus em

relac@o a linha do centro de gravidade.
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5.1.2 Empenagem Vertical

O desenvolvimento da empenagem vertical seguiu 0 mesmo raciocinio, valor de entrada
para o braco de momento recebido por estruturas foi igual a , = 0,73[m], que caracterizaram uma
drea de S, = 0,075[m?]. Desta forma, foi possivel observar uma envergadura de b, = 0,30[m].
Portanto, os valores de corda topo e raiz sdo ¢; = 0,22[m] e ¢, = 0,28[m]. Portanto, a geometria

€ apresentada pela seguinte imagem.

Figura 29 — Empenagem vertical a) Vista Lateral b) Vista Superior.

03

(a) Vista Lateral

(b) Vista Superior

Fonte: Autoria propria

5.1.3 Superficies de controle

Com os dados fornecidos pela tabelas de Sadraey (2012) foi possivel mensurar os dados

de corda e envergadura do aileron.
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Figura 30 — Aileron Vista Superior.

0,32

Fonte: Autoria prépria

Como trata-se de uma asa mista, uma parte do aileron ficou a diagonal e outra na parte
horizontal, observe que o aileron se concentra na por¢cao mais proxima a ponta da asa devido aos
efeitos de estol.

Nao obstante, o leme e o profundor seguiram a mesma metodologia de dimensionamento
indicada por Sadraey (2012). Os resultados para a envergadura foram escolhidos como 100%
na inten¢do de promover uma maior resposta quando estas superficies forem utilizadas para

controlar o movimento da aeronave.

Figura 31 — a) Vista Lateral do Profundor b) Vista Superior do Leme.

il

0,088

0,092

(a) Vista Lateral do Profundor (b) Vista Superior do Leme
Fonte: Autoria prépria

Sendo assim, segue a tabela com dados e propor¢des dos estabilizadores para com as

superficies de controle.



56

Tabela 12 — Relacdes de geometrias para superficies de controle.
Dados Relacao

b | 0,7[m] ba/b | 38,8%
Aileron ca | 0,11 ca/c | 31,42%

[m]
Sa | 0,07m?] | Sa/S | 11,11%
br | 0,44[m] | b /by | 100%
Profundor | cg | 0,092[m] | ce/cy | 34,84%
Sg 0041 m2] | S£/S, | 35,34%

Leme CR 0088 m] | cr/éy | 35,05%
Sk | 0,014[m*] | Sg/S, | 18,66%

[
[
br | 0,3[m] br/by | 100%
[
[

Fonte: Autoria prépria

5.2 ANALISE DE ESTABILIDADE ESTATICA

Para a anélise estdtica da aeronave foram utilizadas as metodologias de Miranda (2014)
que apresenta uma perspectiva voltada diretamente para o aerodesign e Perkins e Hage (1949)
que apresenta todos os efeitos provenientes da estrutura da asa-fuselagem e empenagem vertical.

Estas metodologias atendem de forma satisfatdria a anélise.

5.2.1 Estabilidade Estatica Longitudinal

A Estabilidade Estatica longitudinal analisa os momentos gerados em torno do eixo X da
aeronave, quando submetida a uma manobra de arfagem. Como apresentado anteriormente seria
primeiramente trabalhado a margem estética para posteriormente a equipe retornar o melhor
dado de centro de gravidade para retornar com as andlises de estabilidade estatica. Sendo assim,
os valores maximo e minimos apresentados de acordo com as margens propostas por Miranda
(2014) séo: CG € [26,6%;34,4%] para uma corda aerodindmica fornecida como 25,17%.

Sendo assim, a aeronave ird possuir o centro de gravidade de 27,9% em relacdo a
corda média aerodinamica, foi utilizado a metodologia proposta por (MIRANDA, 2014) para
quantificar a estabilidade longitudinal para essa posi¢ao de C.G.

Por meio deste grafico € possivel notar que as condi¢des sdo atendidas uma vez que todos
possuem coeficientes angulares negativos. No entanto, o possui ver que o corpo asa-fuselagem
possui o coeficiente linear negativo e uma baixa inclina¢ao, configurando efeitos negativos a
estabilidade, mas logo € balanceado pela empenagem horizontal que torna a aeronave completa
estavel.

Além disso, o gréfico fornece o angulo ataque que promove a trimagem ou equilibrio que

a aeronave adquire em o = 2,12°. Nao obstante, com o retorno da melhor posi¢ao do centro
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Figura 32 — Estabilidade Estatica Longidutinal.
Estabilidade Estatica

0.8
aeronave completa
asafuselagem
06 empenagem horizontal | 7
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E
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a (deg)
Fonte: Autoria prépria
de gravidade, foi possivel observar uma margem estatica de ME = 17% e um ponto neutro de
hnp = 44,7% em relagdo a corda aerodindmica, demonstrando que o corpo tem estabilidade

longitudinal segundo a figura 19, tendo Xcg < Xyp.

5.2.2 Estabilidade Estatica Lateral

A estabilidade estdtica lateral esta diretamente ligada a geometria e posi¢do da asa e
empenagem vertical, onde esta andlise acontece para uma asa alta com angulo de diedro nulo,
logo o fator da ponta de asa é nulo, o fator de posi¢do da asa alta € 0,0006.

Além disto, seguindo a equagdo 3.27 e com os dados de entrada e os resultados da
geometria, podemos chegar na contribuicdo da empenagem vertical; o fator de posicdo da
empenagem serd —0,00016 ja que os resultados de geometria da empenagem indicam um corpo
a 10° da linha de centro da fuselagem.

Sendo assim, o gréfico de estabilidade estatica lateral pode ser observado por:

Ao comparar este grafico com o grifico da Figura 22, pode ser observado que a
empenagem vertical e o corpo asa-fuselagem apresentam o critérios necessarios para a aeronave
completa possui estabilidade estética lateral. O corpo asa fuselagem nao afetou na estabilidade
do corpo devido ndo haver angulo de diedro, que é considerado o maior empecilho para critérios

do movimento de rolagem, segundo (PERKINS; HAGE, 1949).
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Figura 33 — Estabilidade Estatica Lateral.
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Fonte: Autoria prépria

5.2.3 Estabilidade Estatica Direcional

Utilizando a margem de dados fornecida por Miranda (2014), foi considerado os piores
casos dos fatores de interferéncia da fuselagem na intencdo de verificar se a empenagem vertical
seria capaz de estabilizar a asa-fuselagem mesmo em sua maxima.

Observe que o corpo asa-fuselagem promove um efeito desestabilizante grande em relacao
aos outros tipos de estabilidade analisados. A empenagem vertical promoveu estabilidade para a
aeronave mesmo com grande atuac@o do grupo desestabilizante. Note que ao comparar a Figura
20 com esta € facil notar que a aeronave completa e a empenagem vertical respeitam os critérios

de estabilidade.

5.3 ANALISE DE ESTABILIDADE DINAMICA LONGITUDINAL

Durante o desenvolvimento da andlise de estabilidade dindmica as consideragcdes para
tornar possivel a andlise foram: o motor estd localizado na mesma linha do centro de gravidade,
para um corpo pequeno o arrasto € minimo em relagdo a sustentagdo, a aeronave estard maior
parte do tempo em voo reto e nivelado, onde os efeitos de aceleracdo podem ser desprezados.

Desta maneira, a andlise pode seguir por meio dos dados de entrada referentes a geometria

e massa do corpo na tabela 9 e os dados de entrada das derivadas adimensionais fornecidas por
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Figura 34 — Estabilidade Estatica direcional.
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Fonte: Autoria prépria

aerodindmica na tabela 10.
Sendo assim, por meio das equagdes fornecidas na imagem 24 foi possivel calcular as
seguintes derivadas que posteriormente serdo utilizadas para resolver o modelo dinamico linear

do corpo da aeronave.

Tabela 13 — Derivadas dimensionais longitudinais.

X Z M
-0,153 | -0,807 | 0,000
0,211 | -1,521 | -5,951
0,000 | -0,005 | -0,176
0,000 | -18,256 | -71,411
0,000 | -0,065 | -2,117
0,000 | -0,171 | -5,599
0,000 | -1,200 | -39,346

NomQ QIQIS || =

Fonte: Autoria prépria

Sendo assim, € possivel determinar a equagdo caracteristica utilizando os métodos

apresentados por Nelson et al. (1998), Cook (2012).

1,0004% +9,3911% +81,5131% + 14,5831 + 47,110 =0 (5.1)

Seguindo o critério de Routh-Hurwitz que anélise os polindmios da equacaio caracteristica,
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pode-se ser dito que a aeronave apresenta estabilidade tendo em vista que todos os polindmios

apresentam o mesmo sinal. Além disto, podemos chegar nos autovalores e autovetores por meio

desta equacdo caracteristica.

Tabela 14 — Autovalores e autovetores para estabilidade longitudinal.

Variavel Curto periodo Fugdide
A =—4,638+7,639i A =—0,057+0,766i
Autovetores
Au 0,035 +0,0371 | 0,035 -0,0371 | -0,993 -0,993
Aw 0,821 0,821 0,057 +0,0031 | 0,057 - 0,0031
Aq -0,211 +0,525i | -0,211 -0,5251 | -0,060 - 0,0041 | -0,060 + 0,0044
AO 0,062 - 0,010i | 0,062 +0,0101 | 0,011 +0,0781 | 0,011 -0,078i

Fonte: Autoria prépria

Com estes resultados se observa que os autovalores possuem uma parte real negativa e a
parte imagindria positiva, isto implica em um corpo dinamicamente estavel, que apresenta um
decrescimento ao receber uma perturbagdo inicial para os modos curto periodo e modo fugéide.
N3ao obstante, os autovetores sdo discretizados para cada varfavel, uma vez que como vetores
possuem o comportamento de ondas onde podem ser caracterizadas na ondulatéria por seus

modulos e angulos de fase:

Tabela 15 — Mdédulos e angulos de fase dos autovetores.

Variavel | Curto periodo Fugdide
Modulo Angulo de fase [rad] | Mddulo Angulo de fase [rad]
Au 0,051 0,81 0,993 0
Aw 0,821 0 0,057 0,004
Agq 0,566 1,19 0,060 0,07
A6 0,063 0,16 0,078 1,43

Fonte: Autoria prépria
A partir deste resultados torna-se possivel obter as frequéncias naturais e 0 amortecimento
para uma aproximacao longitudinal e para a equagao 3.56

Tabela 16 — Comparacdo entre aproximadas longitudinais e modo exato para
qualidade de voo.

Equacdo 4.3 Aproximada longitudinal
.. w,, = 0,768 [rad/s] | ®,, = 0,812[rad/s]
F nf ) .f 9
ugoide Z=0,074 T =0,004
, Op,, = 8,940[rad/s] On,, = 8,940[rad/s]
Curto periodo C., =0,519 C., =0,517

Fonte: Autoria prépria
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Observe que para as aproximagdes € um baixo erro, na qual ndo ird interferir na qualidade
de voo da aeronave, assim, € valido trabalhar com as aproximagdes para ter um menor trabalho
devido a complexidade da resolucdo das equagdes caracteristicas em sua totalidade de varidveis
consideradas. Logo, observando a tabela 11 € fécil notar que a aeronave para as fases de
voo apresentam nivel de qualidade 1 para manobrabilidade e estabilidade baseados na norma
MIL-F-8785C.

Sendo assim, os modos fugéide e curto periodo podem assumir os seguintes comportamento

na figura 35:

Figura 35 — Gréficos dos modos longitudinais para uma perturbagao.
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Fonte: Autoria prépria

Em um voo reto e nivelado como considerado acima, o comportamento dos modos
longitudinais apresentam para o modo fugdide: um movimento de curso estdvel para as
velocidade normal e angular e para a mudanca de arfagem, no entanto, para a velocidade
axial apresentam um inicio turbulento com baixa amplitude que logo se estabiliza, de acordo com
os graficos apresentados. O modo curto periodo apresenta um inicio acentuado para a velocidade
normal e angular, que em poucos segundos estabiliza e acompanha um regime permanente com
as outras varidveis estudadas.

Além disso, para verificar se um avido € controldvel e como responde aos comandos
das superficies de controle é necessdrio analisar as respostas da aeronave considerando que o
profundor realize uma atuacdo durante o percurso de voo, ele promoverd um step ou degrau

como apresentado na Figura 30.



Figura 36 — Resposta ao degrau devido o profundor.
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Note que estas fungdes ao receberem um degrau unitdrio apresentam um p6lo do degrau

na entrada do sistema e dois pélos complexos devido o sistema em si. Esta caracteristica é

pertencente a um sistema subamortecido que ao decorrer da oscilacdo a parte real decai o

comportamento senoidal enquanto a parte imagindaria decresce a oscilagdo da varidvel.

Tabela 17 — Frequéncia e amortecimento do objeto de estudo longitudinal.

Frequéncia natural[rad/s] | Amortecimento
Au | 0,051 0,687
Aw | 0,821 1
Ag | 0,566 0,373
AB | 0,063 0,987

Fonte: Autoria prépria

Analisando a tabela 17 e a figura 36 podemos notar que a velocidade axial por possuir

uma baixa frequéncia sua onda se propaga de forma mais lenta, no entanto, com um alto

amortecimento o decaimento apresenta grande rapidez; a velocidade normal por possuir uma alta

frequéncia apresenta um periodo de oscilag@o rdpido e criticamente amortecido; a velocidade

angular, por sua vez, apresenta grande frequéncia, e por conseguinte, um movimento oscilatorio

rapido, no entanto, um amortecimento baixo que demora a estabilizar o movimento; e o angulo

de arfagem apresenta um movimento ondulatério lento com um répido decaimento da intensidade

da perturbacao.
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5.4 ANALISE DAS SUPERFICIES DE CONTROLE
54.1

Aileron

Com estes dados € possivel resolver as equacdes necessarias para identificar o tempo
para atingir os angulos requeridos que sdo apresentados pelas fases de voo, onde os resultados

podem ser apresentados da seguinte maneira:

Tabela 18 — Dados de saida para aileron.

Fase A Fase B Fase C
60° 45° 30°
,=197s | T, =1,59s | T, =1,22s

Fonte: Autoria propria

Observando a tabela 3 e a figura 37 que identifica os tempos necessarios para a mudanca
de bank angle para classe 1, é possivel observar que para a fase de voo A a aeronave apresenta
nivel 2, para a fase de voo B e C ela apresenta nivel 1. Portanto, observando a controlabilidade
latero-direcional a aeronave se enquadra no pior dos casos em nivel 2. Desta maneira, podemos

ver graficamente:

Figura 37 — Variagdo do bank angle de acordo com tempo a) Fase A b) Fase B c)
Fase C.
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Fonte: Autoria prépria
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5.4.2 Profundor

Sendo assim, os dados de coeficientes de momento e sustentacao do profundor apresentados
nas equagoes 3.41 e 3.42, necessitam dos seguintes dados de entrada da tabela 7 e os coeficientes
de sustentacdo apresentados na metodologia.

Portanto, ClsE = —0,259[rad ™ 1]. Desta forma é possivel mensurar os valores de deflexdo
do profundor por meio dos dados de coeficientes de sustentacdo apresentados na metodologia.

Os coeficientes do gréfico da Figura 35 sdo: C,,, = 0,043 ¢ C,, = —0,02041[rad " 1].

Figura 38 — Deflexdo do profundor.
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Observe que a varia¢do de velocidade acontece da velocidade de estol Vg = 12,3m/s
até a velocidade médxima fornecida V,,,c = 35m/s. Assim, as deflexdes maxima e minima sdo:
OEmin = —21° € Ogmax = 9,66°, em que elas estdo contidas no intervalos proposto por Sadraey
(2012) na tabela 2.

Note que estes maximo e minimo deflexdes causam varia¢do no grafico de estabilidade

longitudinal, onde pode ser expresso de acordo com a seguinte imagem:



65

Figura 39 — Estabilidade Estatica Longitudinal para deflexdo do profundor.
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E possivel observar que mesmo com os efeitos de deflexdo do profundor a aeronave

continua longitudinalmente estavel.
543 Leme

Com os dados fornecidos pela equipe de andlise fluido dinamica na tabela 8, foi possivel
observar os valores de coeficiente de guinada e forga lateral.

Assim, torna-se possivel o alcance dos resultados de interacdo do leme para com a
guinada da aeronave por meio da tabela 11 e dos valores fornecidos por aerodindmica na se¢ao

4.3; logo os valores de deflexdo requerida do leme e angulo de sidewash sao:

Tabela 19 — Dados de saida para leme.

Parametros | Dados
Or 24.7°
o 57,4°

Fonte: Autoria propria

Observe que uma deflexdo requerida de 6, = 24,7° provoca um deslocamento angular
em relacdo ao eixo axial da aeronave de ¢ = 57,4°. Desta forma, a controlabilidade do leme é

sensivel a medida que a resposta ao angulo de sidewash € o dobro da deflexdo requerida.



66
6 CONSIDERACOES FINAIS

Este projeto de estabilidade de uma aeronave radio controlada conseguiu promover para
a equipe bons resultados de acordo com o design das empenagens e superficies de controle. Este
estudo procurou integrar o design da superficies sustentadoras e de controle com as anélises de
estabilidade, uma vez que elas sdo o principal responsédvel dos efeitos estabilizadores.

Seguindo a metodologia de Sadraey (2012), Miranda (2014) para o design foi possivel
observar um corpo que atende as especificacdes para coeficiente de volume de acordo com a
bibliografia ao serem adotados valores de coeficientes aerodindmicos julgados como principais
influenciadores da estabilidade.

Sendo assim, as superficies de controle se enquadraram na tabela 3, como indicado
por (SADRAEY, 2012) e por meio destes foi possivel averiguar se os valores de coeficientes
aerodinamicos estdo dentro da margem prevista. Além disto, as andlises feitas para estas
superficies de controle apresentaram bons resultados segundo a bibliografia, no entanto, a unica
superficie que ndo apresentou a qualidade almejada foi o aileron que apresentou nivel 2 para
fase de voo A.

Sendo assim, as andlises de estabilidade estatica longitudinal, lateral e direcional mostraram
comportamentos satisfatorios que indicaram estabilidade acentuada para o eixo lateral, na qual
pode ter sido um empecilho para aileron nio ter alcanca o nivel 1. Nao obstante, a estabilidade
estatica longitudinal apresentou valores satisfatérios para com a anélise de estabilidade dindmica
longitudinal. A estabilidade estética direcional mostrou grande reatividade para com o controle,
tendo em vista que a deflexdo necessaria promoveu grande reacdo para com o angulo de sidewash.

A estabilidade dinamica longitudinal apresentou nivel 1 quando analisado os modos
longitudinais fugéide e curto periodo, onde eles apresentam equagdes caracteristicas que ao olhar
pelo critério de Rough-Hurwitz indicaram dinamicamente estavel. Além disso, foi analisado
a resposta das varidveis longitudinais de acordo com o degrau unitdrio dado pelo profundor,
onde todas as varidveis apresentaram baixas oscilacdes com retorno rapido ao estado inicial,
com excec¢do da velocidade axial que apresentou um inicio de alta turbuléncia, mas logo foi
estabilizado.

Portanto, o estudo por completo mostrou resultados importantes a equipe de aerodesign
que ird promover estabilidade e controle importantes durante a competi¢cdo SAE Brasil. Como
trabalhos futuros € importante salientar a anélise das estabilidade dindmica latero-direcional que

¢ um movimento acoplado de grande dificuldade de ser analisado.
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