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RESUMO

OTIMIZACAO MULTIDISCIPLINAR EM PROJETO CONCEITUAL DE
AERONAVE REMOTAMENTE PILOTADA

AUTORA: Maria Luiza Cassao Gatelli
ORIENTADOR: Carlos Eduardo de Souza

O projeto de aeronaves é um processo que naturalmente envolve diversas areas da enge-
nharia. Encontrar um conceito 6timo entre todas as disciplinas é uma tarefa complexa que
demanda tempo e experiéncia do grupo de projetistas. A técnica de Otimizagdo Multidisci-
plinar em Projeto, conhecida pelo acrénimo em inglés MDO, vem para auxiliar a alcangar
esse resultado 6timo de acordo com a missao da aeronave. Sendo assim, o presente traba-
Iho apresenta uma ferramenta de otimizagao multidisciplinar aplicada ao projeto conceitual
de aeronaves remotamente pilotadas (ARPs). Uma revisao bibliografica é apresentada e
as principais disciplinas do projeto aeronautico sao analisadas: peso, aerodinamica, esta-
bilidade, desempenho e dinamica de voo. O projeto conceitual de ARP é organizado em
um diagrama de forma a delinear as entradas e saidas entre as disciplinas consideradas.
A técnica de otimizacao utilizada para minimizar a massa estrutural da aeronave é a Oti-
mizagao por Enxame de Particulas (PSO). As varidveis de projeto incluem caracteristicas
da geometria da asa, da fuselagem e das empenagens e uma série de parametros devem
ser fornecidos para o processo. As restricdes se devem a condi¢des de estabilidade. O
resultado € um conceito de aeronave otimizado que respeita as restricoes. Também uma
ferramenta funcional e de codigo aberto é fornecida para que seja adaptada para cada
estudo de caso e aprimorada em trabalhos futuros.

Palavras-chave: ARP. Projeto Conceitual. PSO. Otimizagdo. MDO.



ABSTRACT

MULTIDISCIPLINARY DESIGN OPTIMIZATION OF REMOTELY
PILOTED AIRCRAFT

AUTHOR: Maria Luiza Cassao Gatelli
ADVISOR: Carlos Eduardo de Souza

The aircraft design process involves the interaction among disciplines with different nature.
Finding an optimal concept between all areas is a task that requires time and experience
from designers and engineers. Multidisciplinary design optimization (MDO) methods help
to obtain an optimal design solution according to aircraft mission. The present work seeks
to develop a multidisciplinary optimization framework of a conceptual design of a remo-
tely piloted aircraft (RPA). A bibliography review is presented and the main disciplines of
aeronautic design are analyzed: weight, aerodynamics, stability, performance and flight
dynamics. The optimization technique utilized to minimize aircraft structural mass is the
particle swarm optimization (PSO). The design variables include wing geometry, fuselage
and tail characteristics and a series of design parameters must be provided to the process.
The constraints are given by stability conditions. The result is an optimized aircraft concept
regarding design constraints. Also, a functional open source framework is provided to be
adjusted to every new case study and improved in future works.

Keywords: Conceptual Design. MDO. Optimization. PSO. RPA.
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1 INTRODUGAO

O mercado global e a competi¢ao internacional induzem a industria aeroespacial
a continuamente melhorar seu desempenho nos processos de engenharia, entre eles o
de desenvolvimento de produtos aeronauticos. Este processo pode ser dividido em trés
macro fases: planejamento do projeto, elaboragéo do projeto e implementagao. A etapa de
elaboracgdo de projeto inclui as fases informacional, conceitual, preliminar e detalhada. E
na fase conceitual que as alteragcées tém um custo menor do que nas demais. Conforme
Figura 1.1, o custo de alteragées aumenta a medida que o projeto avanga. Por outro lado,
o impacto das alteragbées diminui de acordo com o aumento do nivel de detalhamento do
projeto.

Visando reduzir o tempo e aumentar o nivel de confianga do resultado, a aplicagao
de novos métodos de projeto € bem-vinda nessas fases iniciais. Como o projeto de aero-
naves é um processo que naturalmente envolve diversas areas da engenharia, o uso de
métodos como Otimiza¢cdo Multidisciplinar em Projeto, em inglés Multidisciplinary Design
Optimization (MDQO), é pertinente e lucrativo (ROGLEV, 2013). A principal motivagéo para
0 uso desta técnica é que o desempenho do sistema ndo é guiado apenas pelo desem-
penho de cada disciplina individualmente, mas também pelas suas interacdes (MARTINS;
LAMBE, 20183, traduc&o nossa).

Figura 1.1 — Custo e impacto de alteragdes de projeto ao longo do tempo de desenvolvi-
mento.

= = Custo de alteracéo de projeto ’
— Impacto de alteracéo de projeto 4
¢

Magnitude
~

Tempo do Projeto

Fonte: (BAETS; MAVRIS, 2002).
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O emprego de aeronaves remotamente pilotadas (ARPs), em inglés Remotely Pi-
loted Aircraft (RPAs), estd se destacando cada vez mais nos setores civil e militar, uma
vez que, devido a auséncia de operadores humanos a bordo, os custos de operagcao sao
reduzidos. Elas também sao conhecidas como Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS)
ou, em inglés, Unmanned Aerial Vehicles (UAVs). Os VANTs sado definidos conforme o
Departamento de Defesa (DoD) dos EUA como:

Um veiculo aéreo provido de energia que nao carrega um operador humano, usa
forcas aerodinamicas para fornecer sustentagéo ao veiculo, pode voar autonoma-
mente ou ser pilotado remotamente, pode ser descartavel ou recuperavel e pode
carregar uma carga paga letal ou ndo letal. Veiculos balisticos ou semibalisticos,
misseis de cruzeiro e projéteis de artilharia ndo sao considerados veiculos aéreos
nao-tripulados (LEONARD, 2011, tradugdo nossa).

A aplicagao de ARPs, que era majoritariamente de cunho militar desde a década de
50, tem se expandido para o mercado civil. Tarefas como observagéao e vigilancia de cam-
pos de batalha foram substituidas por monitoramento de areas urbanas, plantagdes, linhas
de transmissao de energia elétrica ou simplesmente recreacao, na forma de aeromodelos
com sistemas de imagem. A Tabela 1.1 cita exemplos de aplicacdes civis de aeronaves
remotamente pilotadas, entretanto existem numerosos papéis militares no Exército, Aero-
nautica e Marinha.

Tabela 1.1 — Possiveis aplicacdes civis de aeronaves remotamente pilotadas.

(continua)

Area

Exemplo

Fotografia Aérea
Agricultura e Pecuaria

Guarda Costeira

Conservacao

Alfandega

Empresas de Energia Elétrica
Servigos de Incéndio e Silvicultura
Industria da Pesca

Empresas de Fornecimento de Gas
e Oleo

Servigos da Informacgao

Instituicoes de Bote Salva-vidas

Filmes cinematograficos, videos publicitarios, etc.
Monitoramento e pulverizacdo da colheita € mo-
nitoramento e condugéo de rebanho

Procura e resgate, monitoramento do litoral e de
rota maritima

Monitoramento de poluicédo e de reservas naturais
Fiscalizagdo de importados ilegais

Inspecéo de linhas de for¢a

Deteccgédo de incéndio e controle de incidentes
Protecéo da pesca

Levantamento de terreno e seguranga de dutos

Noticias e imagens, documentarios e.g. vida sel-
vagem
Investigacao, orientacao e controle de incidentes
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Tabela 1.1
(concluséao)

Area Exemplo

Autoridades Locais Identificac@o e controle de desastres

Servicos Meteoroldgicos Amostragem e andlise da atmosfera para previ-
sao do tempo, etc.

Agéncias de Trafego Monitoramento e controle de trafego viario

Autoridades Policiais Procura por pessoas desaparecidas, seguranca e
vigilancia de incidentes

Autoridades Fluviais Monitoramento de curso e nivel de rio, enchentes
e controle de poluicao

Organizacgdes de Estatistica Levantamento geografico, geolégico e arqueolo-
gico

Agéncias Hidricas Monitoramento de reservatoério e encanamento

Fonte: (AUSTIN, 2010, tradugao nossa).

Outra aplicacao de destaque de ARP é como plataforma de pesquisa nos espa-
¢os académico e industrial, visando desenvolver tecnologia aeronautica e qualificagdo de
mao-de-obra. Dois fatores podem ser considerados fundamentais: as dimensdes reduzi-
das permitem que a aeronave seja fabricada facilmente em pequenos laboratérios e com
pouco pessoal, e 0s custos sdo menores em relagdo ao desenvolvimento de uma aeronave
tripulada.

1.1 OBJETIVOS DO TRABALHO

O objetivo principal deste trabalho é definir e implementar um método de Otimizacao
Multidisciplinar em Projeto (MDO) em uma ferramenta de projeto conceitual de aeronaves
remotamente pilotadas.

Os objetivos especificos sao:

+ Definir um conceito de aeronave para implementacgao;

Escolher uma aplicagao para estabelecer a carga util;
» Selecionar uma linguagem de programacao apropriada para o trabalho;
» Organizar um fluxograma de projeto de aeronaves remotamente pilotadas;

» Desenvolver e, se possivel, validar uma ferramenta de projeto conceitual de ARPs
na linguagem escolhida;
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« Definir a arquitetura e desenvolver a técnica de otimizagdo multidisciplinar mais ade-
quada ao problema;

« Justificar o uso de otimizagdo multidisciplinar em aeronaves remotamente pilotadas
através dos resultados otimizados.

1.2 ESTRUTURA DO TRABALHO

O trabalho é composto de 5 capitulos de acordo com a descri¢cao a seguir. No capi-
tulo 1 € abordado o escopo do trabalho, uma breve introducao ao assunto, os objetivos e a
direcdo que a pesquisa tomara. O capitulo 2 consiste na revisao bibliografica, contendo os
principais conceitos abordados no trabalho, dentre estes: ARPs, MDO e projeto conceitual
aeronautico. Em ARPs, sdo apresentadas as categorias e a regulamentacao. Em MDO, &
realizada uma pesquisa de trabalhos com objetivos semelhantes ou com metodologias de
otimizagao multidisciplinar. Em projeto conceitual aeronautico, as fases e os requisitos de
projeto sdo delineados. O capitulo 3 apresenta a metodologia proposta para a otimizacao
multidisciplinar em projeto conceitual de ARPs. O desenvolvimento da implementacéo das
disciplinas é descrito no Apéndice A para posterior aplicacao da técnica de otimizagao es-
colhida. O problema de otimizagdo é montado ainda no capitulo 3, definindo as variaveis e
0s parametros de projeto, além das restricoes. O capitulo 4 revela o estudo de caso e re-
trata os resultados do framework proposto para este, bem como a avaliagdo das variaveis
de saida e do conceito otimizado encontrado. O capitulo 5 apresenta as consideragoes
finais e as recomendacdes para trabalhos futuros.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Um sistema de aeronave remotamente pilotada (SARP) ou, em inglés Remotely
Piloted Aircraft System (RPAS) ou Unmanned Aerial System (UAS), € composto por sub-
sistemas, dentre eles a aeronave, a carga util, a estacao de controle, os subsistemas de
decolagem e pouso, etc. A tripulagao, considerada também como um subsistema das ae-
ronaves pilotadas, é substituida por um de inteligéncia eletrénica e controle nas ARPs. O
SARP também é parte de um ambiente global de transporte aéreo, o qual deve seguir suas
regulamentagoes.

2.1 CATEGORIAS DE ARPS

Conforme Austin (2010), uma das possiveis classificagbes de SARPs é baseada na
capacidade ou no tamanho do veiculo aéreo, por mais que o sistema seja composto por
varios elementos. Um veiculo aéreo pode ser usado para diversas aplicagdes, o que torna
a categorizacao nebulosa, além do fato da evolugao tecnoldgica alterar os parametros de
classificacdo. Uma das categorizagdes mais utilizadas é apresentada a seguir:

« HALE - High Altitude Long Endurance, ou seja, alta altitude e longa autonomia.
Acima de 15 000 m e autonomia de mais de 24 horas. Reconhecimento de longo
alcance. Veiculo aéreo operado de base fixa e pode ser armado.

» MALE - Medium Altitude Long Endurance, ou seja, média altitude e longa autonomia.
Entre 5 000 e 15 000 m e autonomia de 24 horas. Operagao similar ao HALE, mas
com alcance de aproximadamente 500 km.

» TUAV - Tactical UAV ou Medium Range, ou seja, VANT tatico ou de alcance médio.
Sistemas mais simples que o HALE e o MALE com alcance entre 100 e 300 km.

» Close-Range UAV, ou seja, VANT de alcance préximo. Alcance de aproximadamente
100 km e pode ser operado de base mével. Usos civil (e.g. inspecao de linha de
forca) e militar (e.g. reconhecimento).

* MUAV ou Mini UAV - Alcance de aproximadamente 30 km e massa menor que 20
kg (massa maxima pode variar). Veiculo aéreo capaz de ser langado com a mao e
operado de base médvel. Usos civil e militar.

» MAV ou Micro UAV - Envergadura menor que 150 mm (envergadura maxima também
pode variar). Veiculo aéreo lancado com a mao e de baixa velocidade para uso
urbano.
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* NAV - Nano Air Vehicle, ou seja, veiculo aéreo nano. Vigilancia de alcance ultra-
curto. Uso em enxames para confus@o de radar, por exemplo.

2.2 TRABALHOS

Sobieszczanski-Sobieski e Haftka (1996) apresentaram uma extensa revisao sobre
otimizagao multidisciplinar em projetos aeroespaciais, com foco nas multiplas maneiras uti-
lizadas pelos engenheiros para lidar com os principais desafios de um processo de MDO:
custo computacional e complexidade organizacional. Segundo os autores, € possivel iden-
tificar trés categorias de problemas de MDO. A primeira inclui problemas com duas ou
trés disciplinas interativas, onde um Unico projetista consegue obter todo o conhecimento
necessario. Em um nivel de analise, isso pode levar a criagcdo de uma nova disciplina
responsavel pela interacao entre as demais envolvidas, como é o caso de aeroelastici-
dade ou termoelasticidade. A segunda categoria de problemas inclui trabalhos nos quais
a otimizacao multidisciplinar de todo o sistema € executada em um nivel conceitual por fer-
ramentas de andlise simples. A terceira categoria inclui problemas que focam nos desafios
organizacionais e computacionais de modo a desenvolver técnicas capazes de resolvé-los.

Sobester e Keane (2006) propuseram um framework de projeto conceitual de UAV
baseado em CAD e discutiram alguns dos potenciais desafios relacionados a fase con-
ceitual. O fluxo de trabalho do projeto foi descrito desde o perfil da missdo até o modelo
estrutural, incluindo também a analise do proéprio fluxo. A base do estudo de MDO foi o
envelope de voo resultante da analise de desempenho da aeronave. Os resultados de 6
iteragbes de MDO foram atingidas combinando trés valores diferentes de angulo de torgao
negativo de asa e dois valores de angulo de enflechamento, comparando as maximas de-
flexdes de wingtip com as razdes maximas L/D. Os autores concluiram que ferramentas
de CAD comerciais (ou de "prateleira”) podem ser integradas ao processo de projeto tao
breve quanto a fase conceitual, fornecendo os modelos paramétricos geométricos requeri-
dos por diversas vertentes de andlises multidisciplinares.

Paulinyi (2004) desenvolveu um projeto conceitual de aeronave nao tripulada utili-
zando técnicas de otimizagao multidisciplinar. Uma aeronave foi escolhida como estudo
de caso para a implementacao das rotinas de calculo. A otimizacdo analisou combinagdes
de duas fungdes objetivo entre a maximizagao do alcance, a minimizagao do peso de de-
colagem e a maximizagao da velocidade de cruzeiro pelo método NBI, em inglés Normal
Boundary Intersection. Os resultados apresentaram diversas configuragdes possiveis que
estédo na superficie de Pareto para auxiliar o projetista a encontrar uma ideal para a misséo.

Landolfo (2008) delineou um projeto estrutural e aerodinamico de um veiculo aéreo
nao tripulado com mdltiplas superficies de sustentacédo. O autor investigou se um conceito
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de asa nao plana poderia alcangar os requisitos da missao de um VANT de reconheci-
mento, vigilancia e aquisicao de alvos. Os resultados, comparados sob diversas hipoteses
relativas a equivaléncia entre monoplano e biplano, sugerem um potencial ganho de efici-
éncia com a configuragao de asa nao planar. Entretanto, um conceito monoplano conven-
cional é o sugerido, dadas as areas de estudo percorridas no trabalho.

Lundstrom, Amadori e Krus (2008) propuseram um framework distribuido para a
automagao do projeto de veiculos aéreos da categoria micro (MAV) (envergadura menor
que 150 mm). Uma modelagem discreta de um sistema de propulsao foi combinada com
um modelo paramétrico em CAD e um método de painéis para predicao do desempenho
aerodinamico. A otimizacao do projeto foi dividida em partes sucessivas através de um
algoritmo genético. A primeira parte ndo roda o CAD e as ferramentas de analise ae-
rodindmica até que a convergéncia seja atingida. A segunda parte usa a solucao 6tima
encontrada anteriormente como um ponto de partida. O codigo roda até que a primeira e
a segunda parte cheguem em um resultado satisfatorio para ambas. Os autores conclui-
ram que o framework é uma ferramenta Gtil no processo de projeto de MAV. Entretanto, é
necessario assegurar que o balango € adequado, que as restricoes de tamanho sao res-
peitadas e que o MAV possui volume o suficiente para acomodar todos os componentes
desejados.

Agte et al. (2010) afirmaram que as origens da MDO foram encontradas no desen-
volvimento de otimizagbes estruturais. A inclusdo de outras disciplinas no processo foi uma
evolugcdo natural, uma vez que variaveis de aerodinamica, propulsdo e desempenho, por
exemplo, estdo intrinsecamente relacionadas a eficiéncia estrutural. Os processos iniciais
foram desenvolvidos de modo sequencial, onde as variaveis e as fungdes objetivo ndo es-
tavam acopladas. Em seguida, foi possivel avaliar um Unico bloco de otimizagdo com o
maior nivel de acoplamento entre as disciplinas possivel.

Martins e Lambe (2013) realizaram uma extensa pesquisa sobre as arquiteturas
de MDO, dividindo-as em monoliticas (um Unico problema a ser resolvido) e distribuidas
(um problema é dividido em multiplos subproblemas). Uma descricao unificada, com ter-
minologia, notagdo matematica e desenvolvimento de diagrama, foi apresentada de modo
a comparar os beneficios e as desvantagens de cada categoria. O trabalho € uma ferra-
mente poderosa para encontrar a arquitetura mais adequada ao problema de otimizagao
em estudo.

Elmendorp, Vos e Rocca (2014) desenvolveram um método de projeto conceitual
e analise de aeronaves convencionais e ndao-convencionais. Inicialmente, os requisitos
de alto nivel (TLRs) em combinagdo com uma determinada configuracao e objetivo sédo
traduzidos em uma primeira estimativa da geometria da aeronave e dos indicadores de
desempenho. Um gerador multi modelo completamente parametrizado fornece dados de
entrada para as analises disciplinares, entre elas, peso, aerodinamica, dimensionamento
do trem de pouso, motor e custo. A verificagdo da ferramenta foi feita comparando os da-
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dos de saida da rotina de uma aeronave de configuragao convencional com outra aeronave
referéncia com TLRs semelhantes, gerando porcentagens de erro satisfatérias. Os auto-
res também analisaram quatro configuracdes diferentes demonstrando a variedade das
configuragcbes que podem ser projetadas e analisadas e a validez da comparagao.

Bryson et al. (2016) apresentaram uma analise e uma otimizagdo multidisciplinar do
projeto de sistemas aéreos nao tripulados pequenos (SUASSs), incluindo analise de ruido.
As ferramentas implementadas e suas interagdes estdo ilustradas na Figura 2.1. Um algo-
ritmo genético nao dominante multiobjetivo (NSGA-II) foi utilizado para encontrar o espacgo
de Pareto maximizando o alcance e minimizando o ruido da aeronave. Dentre as variaveis
de projeto estdo a area da asa, o alongamento, a razdo de afilamento, o0 arqueamento ma-
ximo do perfil e sua localizagao, além da espessura maxima do perfil. As restricdes foram
o angulo de ataque, o peso do sistema de propulsao, do combustivel e a tragdo requerida.
O estudo forneceu uma fidelidade razoavel para as fases de projeto conceitual a preliminar
e ratificou a integragcédo do ruido como uma disciplina do nivel conceitual.

Figura 2.1 — Ferramentas de analise e projeto implementadas, além das conexdes légicas
da andlise multidisciplinar por Bryson et al. (2016).
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Fonte: (BRYSON et al., 2016).

Johansson (2016) realizou um estudo preliminar para o desenvolvimento de um vei-
culo aéreo nao tripulado para uso como plataforma de pesquisa em aeroelasticidade. O
autor criou um conceito de aeronave de asa fixa, parametrizado em um software de dese-
nho 3D, seguindo a metodologia de projeto proposta por Romano (2003). O resultado foi
um VANT de 1,7 kg de massa e de 1,45 m de envergadura capaz de alojar os componentes
relativos as analises aeroelasticas das asas em voo.

Hosseini, Nosratollahi e Sadati (2017) aplicaram um método de desacoplamento de
Uncertainty-based Multidisciplinary Design Optimization (UMDOQ) em projeto de veiculos
aéreos nao tripulados, usando algoritmo genético e programacéo quadratica sequencial
(SQP). A Figura 2.2 apresenta o algoritmo de otimizacdo multidisciplinar do projeto do
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VANT na estrutura Multiple Discipline Feasible (MDF). O otimizador é localizado no nivel
do sistema, no qual os parametros (variaveis) de projeto (total de 37) sdo encontrados de
forma que, observando as restricdes do problema (total de 33), o critério de otimizacao
(massa total do VANT) seja minimo. Para fornecer um algoritmo ausente de incertezas,
foi necessario identificar as fontes duvidosas dos parametros, por exemplo, 0 consumo de
combustivel e os coeficientes aerodinamicos. Entdo, o método proposto pelos autores foi
aplicado ao estudo de caso, gerando um aumento na fungéo objetivo do problema (massa).
Esse resultado fo justificado como uma saida do algoritmo para compensar a probabilidade
de falha e elevar a chance de sucesso para 100%.

Figura 2.2 — Estrutura Multiple Discipline Feasible (MDF) da otimizacao multidisciplinar do
projeto de VANTSs por Hosseini, Nosratollahi e Sadati (2017).
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Fonte: (HOSSEINI; NOSRATOLLAHI; SADATI, 2017).

Papageorgiou, Olvander e Amadori (2017) desenvolveram um framework de MDO
aplicado ao projeto de VANT com foco em assinatura de radar e desempenho de sensor
considerando também a trajetéria de voo. O problema de otimizagdo do caso de estudo
visou melhorar o desempenho da aeronave em uma missao especifica enquanto simul-
taneamente considerava a eficiéncia dos sistemas de vigilancia e furtividade. A fungéo
objetivo € expressa como uma soma de trés valores de mérito relacionados aos requisitos
criticos de projeto, especialmente, missao, assinatura de radar e desempenho de sensor.
Um dos objetivos era a minimizacdo do peso maximo de decolagem (MTOW), uma vez
que esse resultado fornece uma visao geral razoavel do desempenho de voo e dos custos
de producao e operacao. O framework proposto levou em conta a geometria da aeronave,
a aerodinamica, o equilibrio (balango), estabilidade e a simulacdo da missédo. A solugao
foi encontrada implementando uma arquitetura de decomposi¢éo single e multi-level. A
otimiza¢do multidisciplinar e a analise de framework apresentaram um aumento de nivel
potencial a significativo do desempenho do projeto quando os requisitos de missao, furtivi-
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dade e vigilancia foram considerados.

Figura 2.3 — Arquitetura de decomposicao do problema de otimizagdo por Papageorgiou,
Olvander e Amadori (2017).
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Fonte: (PAPAGEORGIOU; OLVANDER; AMADORI, 2017).

Analisando as referéncias citadas acima, trabalhos como Landolfo (2008) e Johans-
son (2016) elucidam as dificuldades encontradas durante o processo de projeto de aero-
naves remotamente pilotadas, devido a falta de disponibilidade e/ou confiabilidade de re-
gressodes histéricas e coeficientes de projeto. As potenciais consequéncias das decisdes
iniciais de projeto feitas com informacdes insuficientes incluem oportunidades perdidas de
melhorar o desempenho do veiculo e custos excedentes para alcangar os requisitos dese-
jados e corrigir defeitos de projeto, segundo Bryson et al. (2016).

A dependéncia entre os requisitos da missdo e a metodologia adotada durante o
processo de projeto e de otimizacao é explicita, de tal forma que pode justificar ou néo o
uso de determinados métodos e verificar com sucesso ou ndo a ferramenta desenvolvida.
Conforme Martins e Lambe (2013), existem diversas arquiteturas disponiveis para proble-
mas de otimizacao e elas devem ser explicitadas em forma de diagrama como nas Figuras
2.1, 2.2 e 2.3. E notério que as disciplinas relativas & aeronavegabilidade recebem o foco
principal de um framework de otimizagdo como propulsao, estruturas, aerodinamica, peso
e estabilidade, negligenciando aquelas fora da area aeronautica. Hosseini, Nosratollahi
e Sadati (2017) e Papageorgiou, Olvander e Amadori (2017) integraram disciplinas nao
convencionais como ruido e assinatura de radar, respectivamente, ao framework, demons-
trando o potencial de uma arquitetura abrangente e integrada em processo de otimizacao
durante a fase conceitual do projeto de uma aeronave.
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2.3 REGULAMENTACAO

Conforme a Convencao de Chicago da Organizacao Internacional de Aviacao Civil
(ICAO, 1944), as aeronaves remotamente pilotadas foram inicialmente designadas em in-
glés como pilotless aircraft, ou seja, aeronaves sem piloto. Segundo a Agéncia Nacional
de Aviacao Civil (ANAC), o termo “"drone” é usado popularmente para descrever qualquer
aeronave - e até mesmo outros tipos de veiculos - com alto grau de automatismo . De uma
forma geral, toda aeronave "drone” € um aeromodelo (se a finalidade for recreagao) ou uma
aeronave nao tripulada remotamente pilotada (se a finalidade for diversa de recreacao).

De acordo com o Departamento de Controle do Espaco Aéreo (DECEA, 2015), a
premissa basica principal é a de que o veiculo aéreo é uma aeronave e, dessa forma, para
voar no espago aéreo sob responsabilidade brasileira, deve seguir a requlamentagéao esta-
belecida pelas autoridades competentes. Publicacées como o Regulamento Brasileiro da
Aviacao Civil Especial RBAC-E no. 94 (Requisitos Gerais para Aeronaves nao Tripuladas
de Uso Civil) da ANAC (2017) e a da Instrucdo do Comando da Aeronautica ICA 100-40
(Sistemas de Aeronaves Remotamente Pilotadas e o Acesso ao Espaco Aéreo Brasileiro)
do DECEA (2015) devem ser adicionadas ao projeto para o andamento legal do mesmo,
além da IS N 21-002 (Emissao de Certificado de Autorizagdo de Voo Experimental para
veiculos aéreos nédo tripulados) da ANAC (2012).

O projeto de aeronaves tripuladas é prescrito mundialmente pela Federal Aviation
Regulations (FAR) Part 23 Airworthiness standards: Normal, utility, acrobatic and commuter
category airplanes. Essa nao é a regulamentacao oficial para aeronaves remotamente
pilotadas, mas pode ser enquadrada para tal.

2.4 FASES DE PROJETO

Segundo PMI (2000 apud ROMANO, 2003), o ciclo de vida do projeto é formado
pelo agrupamento das fases do projeto, divididas de formas diferentes segundo diversos
autores. Sobre a visédo geral do processo de desenvolvimento de produtos, existe o pro-
cesso de desenvolvimento do produto e também as etapas de pré e pos-desenvolvimento
do produto.

A etapa de pré-desenvolvimento de produto é responsavel por levantar informagoes
sobre as oportunidades de mercado, as mudancgas competitivas, as possibilidades técnicas
e 0s requisitos de producdo. Estes elementos, uma vez combinados, definem o conceito
do produto, as metas de mercado, o nivel desejado de desempenho, os investimentos
requeridos e o impacto financeiro do desenvolvimento.

O processo de desenvolvimento de produto pode ser dividido em trés macro fases:
planejamento do projeto, elaboragdo do projeto, a qual inclui os projetos do produto e do
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processo de manufatura e também é chamada de projetacao, e implementagéo, conforme
Figura 2.4.

Figura 2.4 — Macro fases e fases do processo de desenvolvimento de produtos.
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Fonte: (ROMANO, 2003).

A elaboracao do projeto inclui as fases de projeto informacional, conceitual, preli-
minar e detalhado. O propdsito da primeira fase é o estabelecimento das especificacoes
de projeto do produto a ser desenvolvido, isto €, o conjunto de requisitos do produto capa-
zes de preencher a necessidade/oportunidade identificada na fase anterior. Na segunda
fase, o0 objetivo é o desenvolvimento de concepc¢des alternativas de produto que atendam
a resolucéo do problema. Na terceira fase, é realizada a definicdo da configuracao (/ayout)
do produto, viabilizada técnica e economicamente. A quarta fase é responsavel pelo seu
detalhamento final, incluindo documentacao meticulosa do produto e do processo de ma-
nufatura (informagdes técnicas com a definicdo de sistemas, subsistemas e componentes
do produto e processo de produgdo/montagem).

A implementacao pode ser dividida em preparacao da producgao, a qual engloba a
producdo piloto, langcamento do produto no mercado e o encerramento ou validagdo do
projeto.

A etapa de pos-desenvolvimento é responsavel pelo uso do produto e retirada do
mercado, conforme Wheelwright e Clark (1992 apud ROMANO, 2003).

2.5 REQUISITOS DE PROJETO

Conforme Sadraey (2012), as necessidades do cliente devem ser traduzidas em
requisitos de projeto, que incluem os requisitos do cliente e os de engenharia. Os requisitos
do cliente se referem aos objetivos articulados por ele. Os requisitos de engenharia se
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referem a parametros de projeto e de desempenho que favorecem o cumprimento dos
requisitos do cliente. A engenharia de sistemas € fundamental nesse processo, porque,
como os requisitos de projeto sdo uma formalizacdo de todas as caracteristicas basicas
que envolvem o projeto de uma aeronave, se eles ndo estiverem bem definidos, erros
crassos de projeto podem ocorrer.

Missao

A missao define a carga que sera transportada (cAmeras de video, por exemplo),
em uma determinada velocidade e alcance, utilizando determinado tipo de motor.

Analise Funcional

A andlise funcional realiza a traduc¢ao dos requisitos do sistema em critérios detalha-
dos de projeto e a subsequente identificagdo dos recursos necessarios para a operac¢ao do
sistema e suporte. Um exemplo de critérios funcionais em projeto de ARPs é apresentado
a sequir.

1. Massa maxima em quilogramas;

2. Envergadura méaxima em metros;

3. Altitude de operacdao em metros;

4. Autonomia em minutos;

5. Alcance em metros;

6. Volume interno da fuselagem em metros cubicos;
7. Langamento com a mao pelo operador;

8. Recuperacéo por belly landing.



3 METODOLOGIA PROPOSTA

Esse trabalho visa desenvolver uma ferramenta de projeto conceitual de aeronaves
remotamente pilotadas integrada com um algoritmo de otimizacdo. A aeronave é da cate-
goria MUAV ou Mini UAV, conforme classificagdo apresentada por Austin (2010), com um
alcance maximo de aproximadamente 30 km e uma massa menor que 20 kg (massa ma-
xima pode variar). O langamento pode ser feito com a mao e a operagao realizada de uma
base mével. A configuracdo da aeronave é a convencional tube-and-wing com uma empe-
nagem também convencional (T invertido), visando, em um primeiro momento, comparar a
aeronave com as demais existentes no mercado.

O primeiro passo para desenvolver a ferramenta de projeto conceitual é delinear de
forma clara os objetivos dessa fase, conforme Secao 2.4. Entao, é necessario organizar
um framework de projeto para alcangar um conceito viavel que esteja de acordo com os
requisitos da missdo expostos conforme Secdo 2.5. A estrutura do framework depende
do processo de projeto conceitual de aeronaves remotamente pilotadas, o qual diverge
em parte do projeto de aeronaves comerciais € € desenvolvido na Secao 3.1. Ele pode
ser expresso no formato de um diagrama de blocos relacionando as diversas disciplinas
abordadas no projeto de aeronaves, como aerodindmica, peso e estabilidade. Apds im-
plementar este diagrama na linguagem de programacao escolhida, é interessante que o
codigo seja validado para que nao seja exclusivo de um estudo de caso apenas. Dessa
forma, o método de otimizagdo multidisciplinar ja pode ser aplicado (Se¢éo 3.2), definindo
inicialmente as variaveis de projeto, a fungédo objetivo e as restricdbes conforme organiza-
¢ao do problema de otimizagao desenvolvida na Se¢ao 3.3. Por fim, a comparagao entre
0s conceitos encontrados é realizada para medir os impactos do processo de MDO tanto
no resultado final quanto no tempo/custo operacional.

3.1 PROJETO CONCEITUAL DE AERONAVE REMOTAMENTE PILOTADA

O projeto de aeronaves néo tripuladas difere das tripuladas, uma vez que a fonte de
informacodes, regressdes historicas e coeficientes de projeto ndao estdo disponiveis ou nao
sao confiaveis (GUNDLACH, 2012, traducao nossa). As principais disciplinas do projeto
aeronautico sdo analisadas com base em Roskam (1985) e Gudmundsson (2014): aero-
dindmica, peso, desempenho, estabilidade e dindmica de voo. Essas disciplinas podem
ser organizadas em um diagrama de projeto NxN, conforme apresentado em Hammond
(2001), de modo a delinear as entradas e as saidas relativas a cada uma das fungdes
de projeto/disciplina e também entre elas. Essa abordagem permite um framework mul-
tidisciplinar e integrado com uma convergéncia no projeto de diferentes subsistemas. O
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diagrama de blocos do projeto conceitual de uma aeronave remotamente pilotada é apre-
sentado na Figura 3.1.

Figura 3.1 — Diagrama de projeto de aeronaves remotamente pilotadas.

1 2 3 4 5 6 7 8 9
Requisitos
de Projeto
B Geometria
da Asa
Dimensiona-
C mento da
Fuselagem
D Geometria
da Cauda
E - Peso
F Aerodindmica
G Desempenho
H < Estabilidade
I Dinamica
de Voo

Fonte: Autora.

O primeiro bloco do diagrama representa os requisitos de projeto referentes a mis-
sao. O segundo, o terceiro e o0 quarto bloco delineiam a geometria da asa, da fuselagem
e da cauda, respectivamente. Em seguida, os sistemas de propulsdo e de controle de voo
sdo avaliados. Logo apéds, as estimativas de peso e propriedades de massa baseadas
nas posicoes previstas dos componentes sao determinadas. Em seguida, o estudo aero-
dindmico das caracteristicas geométricas pode ser realizado no sexto bloco. O bloco de
desempenho simula as caracteristicas da missao da aeronave como alcance e autonomia.
O bloco de estabilidade é responsavel por determinar as derivadas de estabilidade da ae-
ronave, para que o préximo bloco de dinamica de voo calcule uma situacao de equilibrio e
estime se a aeronave é dinamicamente estavel.

Na Figura 3.1, na parte superior e inferior da diagonal, as colunas representam as
entradas dos blocos e as linhas, as saidas. Cada linha que apresenta um né representa
que aquele bloco referente a linha envia entradas para o bloco da coluna.

Uma descri¢do detalhada das rotinas de calculo das disciplinas é apresentada no
Apéndice A. As metodologias das rotinas de geometria da asa, dimensionamento da fuse-
lagem, geometria da cauda, propulsao, controle de voo, estimativa de peso, aerodinamica,
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desempenho, estabilidade e dindmica de voo sdo desenvolvidas em Python de forma mo-
dular. A ferramenta foi implementada em Python, devido a utilizacao dessa linguagem em
laboratérios de MDO como o da Universidade de Michigan, fundado pelo Prof. Martins em
2002.

3.2 OTIMIZAGAO MULTIDISCIPLINAR EM PROJETO

A técnica de Otimizagao Multidisciplinar em Projeto (MDO) foi desenvolvida para
sistemas de engenharia complexos envolvendo multiplas disciplinas ou subsistemas. Ba-
sicamente, o espaco de projeto é explorado de modo que as variaveis de interesse sofram
variagdes sob as restricdes, simultdnea e automaticamente, até que um ponto de projeto
otimizado seja encontrado.

Conforme Agte et al. (2010), a formulagédo genérica de uma programacao nao linear,
em inglés Nonlinear Programming, de otimizacao pode ser escrita como

min  f(x, p)

X = [1'17 -~-xn]T7 P= [pla pm]T

Tirp <, <xyp,t=12.n (3.1)
s.t.

g(x,p) <0, h(x,p) =0,

onde f é a funcdo objetivo, x € um vetor com n varidveis de projeto com limites inferiores
e superiores, p € um vetor de parametros fixos que influenciam o comportamento do sis-
tema, porém nao podem ser escolhidos livremente (propriedades de material, condi¢cdes
de operacao, etc), e g e h sdo vetores de restricoes de desigualdade e igualdade, respec-
tivamente. A maximizagao da fungédo objetivo é equivalente a minimizagdo de — f(x, p).

Conforme Martins e Lambe (2013), uma das consideragdes mais importantes ao
implementar uma MDO é como organizar os modelos de andlise das disciplinas, os mo-
delos de aproximagao (se existirem) e a técnica de otimizacdo em concordancia com a
formulacdo do problema de modo a atingir o projeto mais préximo do étimo. A arquite-
tura de MDO é a combinacao da formulagao do problema com a estratégia organizacional.
Ela permite identificar como os diferentes modelos sao interligados e como o problema de
otimizacao global é solucionado. A arquitetura pode ser monolitica, na qual um problema
de otimizacao unico é resolvido, ou distribuida, onde o problema € dividido em multiplos
subproblemas com suas variaveis e restricoes.

A funcdo objetivo e as restricdes, em geral, dependem das variaveis de projeto
e das saidas das andlises das disciplinas. Enquanto essa interdependéncia € ignorada
na otimizacdo monodisciplinar (paralela ou sequencial), considerar essa caracteristica au-
menta o nivel de precisdo da representacdo do comportamento do sistema. Por essa
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razao, a determinacao da arquitetura de MDO mais eficiente para a classe do problema é
tdo importante. Como uma técnica de projeto, o nivel de confianca é maior quando mais
de uma arquitetura de MDO ¢ testada. Geralmente, a arquitetura mais apropriada depende
da natureza do problema e o tempo/habilidade para encontra-la, da experiéncia do grupo
de projetistas.

Segundo Yang (2010), os algoritmos de otimizagdo podem ser dividido em duas
categorias: deterministicos e estocasticos. Existem dois métodos deterministicos basicos
de otimizacdo: aqueles que utilizam gradiente (gradient-based) e aqueles que nao utilizam
(gradient-free). Os métodos de otimizacdo baseados em gradiente, como o método de
Newton e o de gradiente conjugado, exigem que as fun¢des objetivo e as restricdes sejam
diferenciaveis. Quando as derivadas de primeira ordem ndo existem ou ndo sdao bem
definidas, métodos que nao utilizam gradiente como Nelder-Mead downhill simplex podem
ser utilizados. Entretanto, esses métodos sdo muito sensiveis ao ponto de partida, o que
pode levar a um minimo local ou até mesmo a falha do algoritmo se o ponto de partida for
muito distante do minimo.

Algoritmos heuristicos e meta-heuristicos séo tipos de algoritmos estocéasticos de
otimizagao. Eles sdo desenvolvidos para lidar com o nimero astronémico de combinagdes
possiveis do espaco de projeto de acordo com o numero de variaveis consideradas. A
maioria destes algoritmos sdo baseados no comportamento evolucionario dos sistemas
naturais (nature-inspired). Os algoritmos meta-heuristicos podem ser divididos naqueles
baseados em populagédo ou em trajetoria. Os algoritmos meta-heuristicos modernos para
otimizacao de problemas de engenharia baseados em populacao incluem algoritmos ge-
néticos (GA), otimizacao por enxame de particulas, em inglés particle swarm optimization
(PSO), entre outros. Um exemplo de algoritmo meta-heuristico baseado em trajetéria é o
recozimento simulado, em inglés simulated annealing (SA).

A otimizag¢do pode ser mono ou multiobjetiva. As fungdes objetivo de uma otimiza-
¢ao do tipo multi podem ser conflitantes, o que exige uma solugdo de compromisso entre
as partes.

3.2.1 Otimizagcao por Enxame de Particulas (PSO)

A otimizagao por enxame de particulas foi desenvolvida por Kennedy e Eberhart em
1995, baseada no comportamento coletivo de sistemas naturais, segundo Yang (2010). O
algoritmo explora o espaco de projeto da fungao objetivo ajustando as trajetorias dos agen-
tes individuais, chamados de particulas, de modo que essas trajetorias formem caminhos
de uma maneira quasi-estocastica. O movimento de uma particula do enxame consiste em
duas componentes: uma estocastica e outra deterministica. Cada particula é atraida para
a posicao do melhor global atual g* e para sua prépria melhor posicdo atual x;, enquanto
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apresenta tendéncia de movimento randémico.

Quando a particula encontra uma posi¢cao melhor que qualquer uma das posicoes
encontradas anteriormente, o algoritmo atualiza o valor da melhor posi¢éo para o da par-
ticula 7. Existe um melhor atual para todas as n particulas em qualquer tempo ¢ durante
as iteragdes. O objetivo é encontrar o melhor global entre todas as melhores solugbes até
que a funcao objetivo se mantenha constante ou depois de um certo numero de iteragoes.

O vetor posicao x; e velocidade v; da particula ¢ sdo utilizados para determinar o
novo vetor velocidade como

Uit+1 = ’Uit —+ ey ® [g* - Xit} + /662 ®© [XT - Xit]J (32)

onde €; € €2 sdo dois vetores randémicos que variam entre 0 e 1. O produto Hadamard de
duas matrizes u ® v é definido como o produto elemento a elemento, isto &, [u ® v];; =
u;;v;;. Os pardmetros « e [ sdo constantes de aceleracdo e podem ser aproximados por
arfr2.

As posicdes iniciais de todas as particulas devem ser distribuidas uniformemente
de forma que todo o espacgo seja explorado. A velocidade inicial de uma particula pode ser
tomada como nula v;=° = 0. Assim, a nova posigao é atualizada como

XiH—1 = Xit + UiH—l. (33)
A ideia geral do algoritmo do PSO sem restri¢cdo € descrita abaixo.

Inicializar as posicdes x; das n particulas
Avaliar a fungéo objetivo f(x), x = (z1,...,7,)"
Localizar g* por meio do min{f(x1), ..., f(xn)} Noinstante t = 0
while (critério de parada)
t =t + 1 (Contador de iteracoes)
for loop entre todas as n particulas e as dimensdes p
Gerar velocidade v;'™! (Eq. (3.2))
Calcular novas posigoes x;'*! (Eq. (3.3))
Avaliar a fungéo objetivo nas novas localizagbes x;'**
Encontrar o melhor atual para cada particula x;*
end for
Encontrar o melhor global atual g*
end while
Exibir resultados de saida x;* e g*

A otimizacdo por enxame de particulas com restricdes pode ser realizada de di-
versas formas. A implementacdo direta mais simples de um problema com restricdes €
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verificar se todas as novas posi¢cdes das particulas satisfazem todas as restricoes. As
novas posicoes sao descartadas se as restricdes ndo sao respeitadas e sdo substituidas
por outras posi¢coes recém geradas até que todas as restricdes sejam satisfeitas. Entéo, as
novas solugdes sdo avaliadas usando o método de PSO padrdo. Se o objetivo € maximizar
f(x) sujeito a uma restricdo g(x;) < 0, durante o PSO padréo, as novas localizagbes x;
das n particulas sdo verificadas a cada iteragdo de forma que g(x;) < 0. Se qualquer x;
nao respeitar a restricao, entao ela é substituida por uma nova localizacao diferente x; que
satisfaz a restrigéo.

Uma outra maneira de implementar um PSO com restricdo, é transforma-lo em um
problema sem restricdo por meio de métodos de penalizagao (ou penalidade) ou multiplica-
dores de Lagrange. Usando um parametro de penalizagdo A > 1, a nova fungao objetivo
pode ser dada por

U(x,v) = M(x), (3.4)

onde
A = elstl (3.5)

As funcdes de penalizacdo séo todas inicializadas com valor 1. Caso a restricdo
nao seja respeitada, elas sao calculadas como uma exponencial da variavel analisada pela
condicao, conforme Eq. (3.5). Assim, a funcao objetivo € multiplicada pelos valores das
funcdes de penalizagao, ou seja, ela é igual a ela mesma quando todas as restricbes sao
respeitadas. O fator de penalidade deve ser sensivel a variagdo da restricao para auxiliar
o algoritmo a seguir na diregcdo do menor valor da fungao objetivo. Para qualquer valor
fixo de A que ira determinar a precisao das solugcdes correspondentes, otimiza-se ¥ como
como um problema de otimizagdo sem restricao padréo.

A técnica de PSO apresenta facil implementacao e resultados satisfatérios para o
estudo que a autora deseja realizar.

3.3 DEFINICAO DO PROBLEMA DE OTIMIZACAO

O presente trabalho propde uma otimizacdo mono objetiva com restricdes utilizando
a técnica de otimizagéo por enxame de particulas (PSO) em uma arquitetura Multidiscipli-
nary Feasible (MDF). O programa € organizado conforme a Figura 3.2.

A funcao objetivo do problema de otimizacao pode ser escolhida de acordo com a
meta do usudrio, por exemplo, minimizar a massa ou maximizar a autonomia de voo. O
presente trabalho visa minimizar a massa total da aeronave, entretanto, como o sistema
de propulsao e controle é fixo, o foco torna-se a massa estrutural da ARP.
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Figura 3.2 — Diagrama de otimizacao da ferramenta de projeto integrada com PSO.
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O problema de otimizagao deve ser montado conforme a formulagéo apresentada

na Eq. (3.1), resultando em

x=|AR S A\ ALE

min  f(x,p) = Mro

lfus
p=[H V Vur Ve Apr Avr Volyus

Ly

)\fus

Tirp <% <xiuyp,t=172..9

s.t.

Cm, <0,
Cpy >0,
12,5% < SM < 17,5%,

>\long <0

(& >\lat < 0.
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Mpy,

T
lur

— Y
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O vetor x de variaveis de projeto do problema em questdo é dado na Tabela 3.1.
A maioria das variaveis de projeto se refere a geometria da asa, que € a superficie de
sustentacao principal da aeronave.
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Tabela 3.1 — Variaveis de projeto do problema de otimiza¢do proposto.

Area/Ne Variavel de Projeto Simbolo
Asa

1 Alongamento da asa AR

2 Area em planta da asa S

3 Razéo de afilamento da asa A

4 Angulo de enflechamento do bordo de ataque da asa Arp

5 Posicao da raiz da asa em relacdo ao comprimento da fuselagem Ty [ fus
Fuselagem

6 Raz&o de esbeltez da fuselagem A fus
Empenagens

7 Alongamento da empenagem horizontal ARy
8 Alongamento da empenagem vertical ARy

9 Distancia entre 1/4 da cj);¢c da asa e da empenagem horizontal [y7/c

sobre 0 eixo x em relagdo a corda ¢

Fonte: Autora.

O vetor p de parametros de projeto do problema em questdo € dado na Tabela
3.2. O vetor p leva em conta uma quantidade consideravel de parametros principalmente
referentes a geometria da empenagem, aerodindmica, propulsdo e materiais.

Tabela 3.2 — Parametros de projeto do problema de otimizagao proposto.

(continua)

Area/N2 Parametro de Projeto Simbolo

Geometria da Cauda

1 Raio do cone de cauda TR

2 Espessura do cone de cauda lrp

3 Coeficiente de volume da empenagem horizontal Vur

4 Coeficiente de volume da empenagem vertical Vyr

5 Razao de afilamento da empenagem horizontal AHT

6 Razao de afilamento da empenagem vertical Ay

7 Angulo de enflechamento do bordo de ataque da empenagem hori- ALg,,
zontal

8 Angulo de enflechamento do bordo de ataque da empenagem verti- Az,
cal

Fuselagem

9 Espessura da fuselagem T fus

10 Volume da fuselagem Volgys
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Tabela 3.2
(conclusao)
Area/N° Parametro de Projeto Simbolo
Aerodinamica
11 Altitude de operagao H
12 Velocidade de cruzeiro Voo
13 Posicdo em porcentagem da semi-envergadura da borda internado 7,
aileron
14 Posicdo em porcentagem da semi-envergadura da borda externado 7,
aileron
15 Razao entre a pressao dindmica na HT e a de escoamento livre NHT
16 Razéao entre a pressao dindmica na VT e a de escoamento livre nvr
17 Perfil aerodinamico da asa
18 Perfil aerodinamico das empenagens
Propulsao
17 Diametro da hélice dprop
18 Massa do ESC MEgsc
19 Massa do motor Mot
20 Poténcia maxima do motor Phrot
21 Eficiéncia da hélice NProp
22 Eficiéncia do sistema de propulséo NTot
Controle de Voo
23 Capacidade da bateria CBat
24 Massa do piloto automatico Map
25 Massa da bateria Mpa
26 Massa dos servomotores das superficies moveis Mg,
27 Parametro de descarga da bateria NBat
28 Tempo de descarga no qual a capacidade da bateria foi determinada Rt
29 Voltagem da bateria Voltpat
Materiais
30 Razao entre o volume preenchido com o material € o total do com-  Fyy
ponente
31 Densidade do material 1 PMaty
32 Densidade do material 2 PMats
Carga
Util
33 Massa da carga util Mpp,

Fonte: Autora.
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As restricoes sdo dadas na Tabela 3.3. As restricdes sdo dadas em funcao de

critérios de estabilidade.

Tabela 3.3 — Restricoes do problema de otimizagao proposto.

Ne Restricao

Equacionamento

1 Derivada do coeficiente de momento de arfagem
em relacao ao angulo de ataque

2 Derivada do coeficiente de momento de guinada
em relacao ao angulo de deslizamento

3 Margem estatica

4 Parte real negativa dos autovalores das matrizes

da dindmica longitudinal Alg e latero-direcional Alt

Cm., <0

C

ng > 0

12,5% < SM < 17,5%
Aong < 0 € Njgr <0

Fonte: Autora.

Os principais parametros de saida sdo dados na Tabela 3.4. O cédigo avalia di-

versos outros parametros para obter os resultados de interesse, entretanto, para fins de

simplicidade e melhor apresentagcédo do texto, a lista se resume a alguns relacionados a

funcao objetivo e a analise de estabilidade.

Tabela 3.4 — Variaveis de saida do problema de otimizagao proposto.

Area/N° Parametro de Saida Simbolo
Peso

1 Massa total da aeronave Mot
2 Massa da asa = My ing
3 Massa da fuselagem Mpys
4 Massa da empenagem horizontal My
5 Massa da empenagem vertical Myt
6 Massa do cone de cauda Mrg
Aerodinamica

7 Angulo de incidéncia da asa Ty

8 Angulo de incidéncia da empenagem horizontal LHT

9 Coeficiente de sustentacao para angulo de ataque nulo CrL,

10 Inclinagao da curva de sustentagdao em fungao do angulo de ataque CrL.,

11 Coeficiente de arrasto para sustentagao nula Cp,
12 Coeficiente do termo de segunda ordem polar de arrasto k
Desempenho

13 Autonomia E

14 Velocidade para autonomia maxima %>
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Tabela 3.4
(concluséao)

Area/N° Parametro de Saida Simbolo

Estabilidade

15 Derivada do coeficiente de sustentagdo em fungao do angulo de defle- C7
xao do profundor

16 Coeficiente de momento para angulo de ataque nulo Cme

17 Derivada do coeficiente de momento em funcdo do angulo de ataque  C,,,

18 Derivada do coeficiente de momento em fungédo da velocidade de arfa-  C,,,
gem

19 Derivada do coeficiente de momento em fung&o da derivada do éngulo  C,,,
de ataque

20 Derivada do coeficiente do momento de rolamento em fungéo da velo-
cidade de rolamento

21 Derivada do coeficiente do momento de rolamento em fungéo do an- C,
gulo de derrapagem

22 Derivada do coeficiente de momento de rolamento em fungéo do an- Cj,
gulo de deflexdo do aileron

23 Derivada da forga lateral em fung¢éo da velocidade de rolamento Cy,

24 Derivada da forga lateral em fung¢éo da velocidade de guinada Cy,

25 Derivada da forga lateral em funcdo do angulo de derrapagem Cys

26 Derivada da forga lateral em fung¢éo da velocidade de guinada Clys.

27 Derivada do coeficiente de momento de guinada em funcao da veloci- C),,
dade de guinada

28 Derivada do coeficiente do momento de guinada em fungéo do angulo  C,,
de derrapagem

29 Derivada do coeficiente do momento de guinada em fungéo do angulo  C,,
de derrapagem

30 Margem estatica SM

Fonte: Autora.



4 ESTUDO DE CASO

Neste capitulo, a ferramenta de projeto conceitual de ARPs é aplicada para um es-
tudo de caso, o0 qual toma como base a aeronave descrita na Secado 4.1. Os dados de
entrada e de saida, bem como a avaliacao da funcéo objetivo também sao apresentados
e discutidos. A aplicagdo da metodologia, no presente momento, esta restrita a configura-
cbes convencionais tube and wing com propulsao elétrica.

4.1 MODELO DE REFERENCIA

A aeronave do estudo de caso a ser desenvolvida é baseada em um modelo con-
ceitualmente similar ao utilizado no desenvolvimento da ferramenta de projeto. A aeronave
de referéncia escolhida é a Spy Owl 200 Research Version, mostrada na Fig. 4.1, que é
uma ARP comercial projetada exclusivamente para pesquisa.

Entre os poucos veiculos remotamente pilotados, comerciais e projetados exclusi-
vamente para pesquisa, o Spy Owl 200 é notdrio. O sistema contém todos os equipamen-
tos necessarios para um voo auténomo programavel. O modelo especificado é composto
por uma estrutura de asa fixa feita em fibra de carbono, totalmente instalado com piloto
automatico, data link, motor, ESC, servos, RC-link, bateria e GCS com o software de con-
trole SkyView GCS, além de estar pronto para ser utilizado (JOHANSSON, 2016). As suas
especificacdes técnicas principais estdo apresentadas na Tabela 4.1, onde destacam-se
a massa e envergadura, além do método de decolagem e aterrisagem, os quais tem um
grande impacto na massa estrutural da aeronave.

Figura 4.1 — Spy Owl 200.

Fonte: Europe (2019).



39

Tabela 4.1 — Especificagfes técnicas da aeronave Spy Owl 200.

Caracteristica Valor
Envergadura da asa 2,01 m
Comprimento 1,53 m

Massa maxima de decolagem 6,5 kg
Autonomia 2 horas

Altitude tipica de misséao 75-1500 m AGL
Carga util maxima incluindo baterias 2,7 kg

(langado com a méo)
Método de decolagem
Método de aterrisagem
Estrutura

Velocidade de cruzeiro
Velocidade maxima

Langcamento com a mao

Pouso de barriga

Robusta feita inteiramente de compdsito
14 - 22 m/s

40 m/s

Fonte: Autora.

4.2 REQUISITOS DE PROJETO

Ao iniciar o estudo, definem-se os requisitos de projeto, além da missao e analise

funcional, como estabelecidos na Secédo 2.5. Os requisitos de projeto da aeronave do

estudo de caso de um potencial cliente propostos pela autora sdo apresentados a seguir:

1. A aeronave deve ser capaz de ser facilmente transportada entre os sitios de opera-

cao;

2. A aeronave deve ser leve o suficiente para ser langcada com a mao;

3. A aterrissagem da aeronave deve ser por um pouso de barriga;

4. A aeronave deve transmitir os dados do voo em tempo real para o sistema em solo;

5. A aeronave deve ser capaz de ser pilotada remotamente ou voar de forma autbnoma
permitindo a interferéncia de um operador humano.

As ARPs utilizadas como plataforma de pesquisa em laboratérios académicos, por

exemplo, possuem um numero reduzido de subsistemas. Sendo assim, os requisitos de

langcamento com a méo e de pouso de barriga levam a auséncia de um trem de pouso,

reduzindo a complexidade do sistema. O requisito de transporte entre os sitios de ope-

racado induz a facilidade de carregar o SARP por um operador entre um local e outro. O
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requisito de massa total da aeronave esta associado com a resisténcia fisica de um opera-
dor responsavel pelo lancamento. Quanto a confiabilidade da operacao, os dados devem
ser transmitidos em tempo real para a estagao terrena para acompanhamento e aquisi¢cao
dos dados. Para garantir a seguranca da ARP, do espago aéreo no qual ela circula e do
terreno sob o qual ela sobrevoa, o sistema de controle deve permitir a interferéncia de um
operador humano a qualquer momento.

Missao

O objetivo da missdo do SARP é carregar uma carga util de pesquisa de uma de-
terminada massa utilizando propulsao elétrica.

Analise Funcional

O obijetivo é projetar uma aeronave remotamente pilotada da categoria MUAYV, leve,
facil de transportar/carregar e langada com a mao capaz de servir como plataforma de
pesquisa, que respeite os seguintes requisitos funcionais:

1. Massa maxima de 5 kg;

2. Envergadura maxima de 2,5 m;

3. Velocidade de cruzeiro de 20 m/s;
4. Lancada com a mao pelo operador;
5. Recuperada por pouso de barriga;

6. Altitude de operacao de 100 metros.

4.3 DADOS DE ENTRADA

Inicialmente, é necessario definir os limites inferiores e superiores das variaveis
de entrada da Tabela 4.2. Os limites de alongamento da asa para aeronaves gerais sao
estimados em Gudmundsson (2014), além dos limites de alongamento das empenagens.
Os limites da envergadura sao definidos pela autora baseada no modelo de referéncia.
Gudmundsson (2014) também apresenta valores de referéncia para a razao de afilamento
e angulo de enflechamento do bordo de ataque. A razao de esbeltez da fuselagem é
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estimada pela autora. As variaveis Iy e x,, sdo dadas como multiplicadores de valores
futuros. Por exemplo, segundo Loureiro (1979), a variavel [z usualmente fica entre 2¢ e
4c. Assim, na disciplina de geometria da cauda, a variavel [y € multiplicada por c.

Tabela 4.2 — Variaveis de projeto do problema de otimizagéao do estudo de caso.

Ne Variavel Xi L.B. Xi U.B. Unidade
1 AR 6 11 [-]

2 S 0,05 0,5 [m?]

3 A 0,3 1 [-]

4 Arg 0 10 [Graus]
9 Ty, [Lfus 0 1 [-]

S) Afus 4 6 [-]

6 ARyt 3 5 [-]

7 ARy 1 2,5 [-]

8  lur/e 4 8 ]

Fonte: Autora.

O valores dos parametros de projeto do vetor p do problema em questao sao lista-
dos na Tabela 4.3. A disciplina de geometria da asa fixa o perfil da asa como o NACA2412
e os perfis das empenagens como o NACA0012.

Tabela 4.3 — Parametros de projeto do problema de otimizacao do estudo de caso.

(continua)
Area/N° Parametro Valor Unidade
Geometria da Cauda
1 TR 0,015 [m]
2 lrg 0,0025 [m]
3 Vur 0,675 []
4 Vivr 0,0375 []
S AHT 1 [-]
6 Avr 1 [-]
7 Aoy, 0 [Graus]
8 Argyr 0 [Graus]
Fuselagem
9 tfus 0,0015 [m]
10 Vol s 0,0062 [m3]
Aerodinamica
11 H 100 [m]
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Tabela 4.3
(conclusao)
Area/N° Parametro Valor Unidade
12 Ve 20 [m/s]
13 Nia 0,6 %
14 Toa 1 %
15 NuT 0,9 %
16 nyr 0,9 %
Propulsao
17 dprop 0,154 [m]
18 Mgse 0,0455 [ka]
19 Mot 0,082 kol
20 Puiot 438 [W]
21 NProp 0,85 %
22 NTot 0,7 %
Controle de Voo
23 CBat 3 [AR]
24 Mup 0,2 [kgl
25 Mpa 0,346 [kal
26 Mg, 0,01 [ka]
27 N Bat 1,3 [-]
28 Rt 1 []
29 Voltgat 14,8 [V]
Materiais
30 Friy 0,05 %
31 PMat 1,3 [kg/m3]
32 Pirata 4,9 [kg/m?]
Carga
Util
33 Mpy, 0,5 [kg]

Fonte: Autora.

Os valores dos parametros Vyr e Vi, sdo os mesmos utilizados por Landolfo
(2008). A area em planta da EH e da EV sao retangulares, isto €, sem enflechamento e ra-
z80 de afilamento igual a 1 e [y = Iy para simplificar o design. O volume da fuselagem
€ baseado no volume dos componentes do sistema de propulsdo e em uma estimativa
do volume da carga util. O sistema de propulsdo e o de controle de voo sao fixos. Os
parametros referentes a materiais sdo uma proposta inicial, ou seja, diferentes materiais
podem ser testados para estimar a funcao objetivo. A espessura do cone de cauda e da
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fuselagem, bem como a raz&o entre o volume de material e o total do componente, séo
estimativas feitas pela autora baseada na aeronave de referéncia. A tabela citada na Se-
cao A.6 com a localizagéo prevista em x, y e z dos componentes basicos e a estimativa de
massa de cada um deles é apresentada abaixo (Tab. 4.4).

Tabela 4.4 — Componentes basicos da aeronave e suas respectivas posigdes previstas.

Conjunto / Componente  m (kg) x (m) y (m) z (M)

Estruturas

1. Asa - Ty, + € /3 0 T fus

2. Fuselagem - Lius/2 0 0

3. Cone de Cauda - Lius +lrp/2 0 —7 fus

4. Empenagem Horizontal - lfus + lrp + O —T fus
Crpr/3

5. Empenagem Vertical - lfus + lrp + O —Tfus T+
Cryp/3 byr /2

Propulsao

6. Motor Elétrico + Hélice M. —T fus 0 T fus

7. Bateria + ESC Mpar Lpus/4 0 0

Controle de Voo

8. AutoPilot M yp Lpus/4 0 0

9. Servo Aileron +y Mgy T, +¢/3 4b/10 T fus

10. Servo Aileron —y Mgy, T, +¢/3 —4b/10 T fus

11. Servo Profundor +y Mg, lpws + lrp + 4byr/10 —T fus
cur/3

12. Servo Profundor —y Mgy, lus + lrg +  —4bpr/10 —7pys
cur/3

13. Servo Leme Mgy, lfys + lrg + O —Trus  +
cvr/3 4byr/10

Carga Util

14. Carga Uutil Mpp, Ty, 0 0

Fonte: Autora.

O sistema de referéncia da Tabela 4.4 € o mesmo do sistema de plotagem apresen-
tado nas figuras da Secgao 4.5.
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4.4 MINIMIZACAO DA MASSA DA AERONAVE

Para rodar a otimizacdo, o niumero de particulas é 50. Existem dois critérios de
parada. O primeiro é referente a um numero minimo de iteragées em que o valor da melhor
funcao objetivo global nao é atualizado. Isto significa que se o melhor valor global da fungéo
permanecer o mesmo por 2000 iteragdes, o coddigo considera como uma convergéncia.
Outro critério de parada é referente ao desvio padrao das ultimas 1000 melhores fungdes
globais. Se o desvio padrao dessas 1000 avaliagdes for menor que 0,001, o codigo também
converge.

Uma maneira de avaliar a convergéncia da ferramenta é gerar, por exemplo, dez
curvas dos valores da fungdo objetivo por um numero fixo de iteragcdes. A Figura 4.2
apresenta a analise de convergéncia.

Figura 4.2 — Analise de convergéncia do problema de minimizagcado da massa.

Anélise de convergéncia

4.0

3.5 7

3.0 4

2.5

Fungao objetivo fgbest

—&__ | -

T T T T T T T T T
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000
Numero de iteragdes

1.5 -

Fonte: Autora.

Analisando a Figura 4.2, conclui-se que, a partir de 13000 iteracdes, todos 0s casos
convergiram. Os diferentes valores iniciais das curvas da figura sdo as estimativas inici-
ais randémicas do PSO. E possivel notar que o algoritmo ndo encontrou o mesmo valor
minimo para as dez curvas, o0 que pode representar minimos locais ou inconsisténcia do
método de PSO implementado. As avaliagbes da funcao objetivo (valor artificial da massa
da aeronave) variaram de 1,612 a 1,777 kg, resultando em um erro de aproximadamente
10,22% para esta situacao.
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4.5 CONCEITO FINAL

O resultado final obtido da otimizagdo define um conceito da aeronave, a qual de-
vera ser a base para as proximas fases de projeto, listadas na Secéo 2.4. O conceito final
do aviao pode ser visualizado na Figura 4.3. Este desenho € gerado automaticamente por
uma rotina de plotagem a partir de algumas variaveis de projeto relacionadas a geometria
e ilustra as dimensdes gerais da aeronave, além da posi¢do do centro de gravidade dos
componentes principais.

Figura 4.3 — Vistas do conceito final da aeronave para minimizacdo da massa.

(a) Vista lateral. (b) Vista frontal.
Fo0.6 0.6
0.4 0.4
0.2 i 0.2
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—0.2 -0.2
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0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 %ﬁ w 06 04 02 00 -0.2-04-086
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(c) Vista superior.
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0.4 » CG Bateria + ESC

=06 CG Servos

‘:m e« CGPL

Fonte: Autores.

O vetor de variaveis de projeto otimizadas encontradas pelo codigo é apresentado
na Tabela 4.5. As variaveis 1, 5 e 7 apresentam um asterisco, indicando que seu valor
otimizado coincide com o limite inferior dado na Tabela 4.2. Portanto, um estudo a res-
peito destes limites pode melhorar ainda mais a solugao final, se assim for desejado pelo
projetista.
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Tabela 4.5 — Variaveis de projeto otimizadas obtidas no estudo de caso.

Ne Variavel Xgbest Unidade
1 AR 11* [-]

2 S 0,185 [m?]

3 A 0,894 [-]

4 Arg 5,282 [Graus]
9 Ty [ us 0,436 [-]

5 Afus 4 [-]

6 ARyt 3,36 [-]

7 ARy 2,5% [-]

8 lyr/c 4,226 [-]

Fonte: Autora.

A atualizacdo dos valores da funcdo objetivo (massa da aeronave artificial) para
o conceito final é apresentada na Fig. 4.4. Como é possivel observar, depois de 5000
iteracdes, o cddigo convergiu para um valor otimizado da fungao objetivo. Ao rodar a rotina
de otimizacgao, diversas variaveis sao calculadas a cada passo, e aquelas principais obtidas
ao final do processo séo apresentadas na Tabela 4.6.

Figura 4.4 — Andlise da funcao objetivo pelo nimero de itera¢cdes do conceito final.
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Fonte: Autora.



Tabela 4.6 — Parametros de saida do problema de otimiza¢ao do estudo de caso.

(continua)
Area/N°> Parametro de Saida  Valor Unidade
Massa
1 Mot 1,612 [ka]
2 My ing 0,240 [kg]
3 Mpys 0,129 [kg]
4 Myt 0,038 [ka]
5 Myr 0,023 [kg]
6 Mrp 0,058 [ka]
Aerodinamica
7 Thw 2,528 [Graus]
8 LHT 0,742 [Graus]
9 Cr, 0,353 [-]
10 Cr., 4,753 [1/rad]
11 Cb, 0,0457 [-]
12 k 0,0363 [-]
Desempenho
13 E 41,41 [min]
14 Vi 8,52 [m/s]
Estabilidade
15 Crs, 0,413 [1/rad]
16 Cine -0,040 [-]
17 Cn., -0,733 [1/rad]
18 Crn, -17,185 [1/rad]
19 Cin, -4,203 [1/rad]
20 i, -0,463 [1/rad]
21 Ci, -0,065 [1/rad]
22 Cis, 0,189 [1/rad]
23 Cy, -0,005 [1/rad]
24 Cy, 0,215 [1/rad]
25 Cys -0,413 [1/rad]
26 Cys, 0,236 [1/rad]
27 Ch, -0,099 [1/rad]
28 Chy 0,0 [1/rad]
29 Chs, -0,091 [1/rad]
30 SM 15,414 %

Fonte: Autora.
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Os valores das fungdes de penalizagdo de cada uma das restricoes apresentadas
na Tabela 3.3 foram unitarios. Isso significa que a solucado encontrada pelo PSO respeitou
todas as restricoes impostas pelo cddigo.

Os dados de saida da disciplina de aerodindmica estdo na ordem de magnitude
esperada. A derivada do coeficiente de momento em rela¢do ao angulo de ataque C,,_ é
menor que zero, 0 que garante estabilidade estatica longitudinal a aeronave. A derivada
do coeficiente de momento de guinada em fungé&o do angulo de derrapagem C,,, € nula,
isto é, pode garantir ou ndo estabilidade estéatica direcional.

O equilibrio da dinamica de voo encontra um angulo de ataque de 0,11 graus e uma
deflexao do profundor de -1,342 graus. Os autovalores da matriz A da dinamica longitudinal
e da dindmica latero-direcional dada na Secéao A.9 sdo apresentados abaixo.

—7+8,212j
Aiong = § —9,624 x 1072 £ 0, 556 (4.1)
—1,37 x 1074+ 0.5

—122,12+ 0.5
Nat = { —0,282+ 1,355 (4.2)
—3,8440.j

Posicionando a aeronave no critério de thumb print (digital) de qualidade de voo,
encontra-se a Figura 4.5.

Figura 4.5 — Andlise da funcao objetivo pelo niumero de iteragcdes do conceito final.
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Fonte: Autora.
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A aeronave nao esta dentro dos contornos aceitaveis para que a qualidade de voo
seja avaliada, entretanto esse critério é estimado para aeronaves tripuladas. Sendo as-
sim, € necessario encontrar técnicas de avaliagcao de qualidade de voo para aeronaves
remotamente pilotadas para correta analise.

Dessa forma, a otimizacao respeita as restricoes relativas aos critérios de estabi-
lidade, garantindo a estabilidade estatica e dinamica da aeronave. Também compactua
com a hipétese de angulo de ataque nulo para voo de cruzeiro, conforme os resultados do
equilibrio da dinamica de voo.



5 CONSIDERACOES FINAIS

O trabalho versa sobre o desenvolvimento de uma ferramenta de projeto conceitual
de ARPs integrada com um algoritmo de otimizacdo PSO. A funcéo objetivo € a minimiza-
cao da massa total da aeronave sob restricdes de estabilidade.

O projeto de ARP de pequeno porte se distancia das metodologias propostas para
aviagao geral, como as referéncias consagradas no setor Roskam (1985) e Raymer (1992).
O numero de subsistemas, e consequentemente de pecas, diminui drasticamente quando
se trabalha com aeronaves nao tripuladas, principalmente devido a ndao necessidade de
sistemas de suporte a vida ou conforto. Dessa forma, integrar os requisitos e restricdes do
projeto de ARPs as metodologias de aviacao geral € uma tarefa desafiadora.

O trabalho abrange diversas disciplinas do projeto aeronautico (aerodinamica, es-
tabilidade, dinAmica de voo, etc), explicitando o quao gerencial deve ser a abordagem do
grupo de projetistas para avaliar se tais metodologias podem ser integradas a ferramenta
e de que forma.

Como a implementagao das disciplinas em Python esta em forma de fungdes in-
dependentes, outras disciplinas podem ser adicionadas facilmente e até mesmo aquelas
ja existentes, substituidas. A mesma abordagem ¢ valida para o algoritmo de otimizagéo,
uma vez que o cédigo do projeto da ARP também € um modulo a ser chamado.

5.1 SUGESTOES DE TRABALHOS FUTUROS

Dada a abrangéncia do framework, entre os possiveis trabalhos que podem ser
realizados a partir deste estdo:

* Implementacéao integrada da selecdo dos componentes das disciplinas de propulsao
e de controle de voo, por meio de banco de dados de componentes eletrénicos e adi-
¢ao de um modelo do sistema propulsivo para dindmica de voo que inclua a descarga
da bateria e a consequente reducao de corrente;

* Inclusao de um sistema de qualificagao de qualidade de pilotagem e voo para SARPs;

+ Alteracao da funcao objetivo, de modo a customizar a ferramenta para cumprir de
forma mais adequada os requisitos de uma nova misséao;

* Inclusdo de disciplinas que nao foram modeladas como estruturas e aeroelastici-
dade;

» Teste de outras técnicas de otimizagdo como algoritmo genético e por gradiente.
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APENDICE A - PROJETO DE AERONAVE REMOTAMENTE PILOTADA

A seguir, as subrotinas de célculo das disciplinas consideradas no projeto desen-

volvidas em Python sao descritas.

A.1 — DIMENSIONAMENTO DA FUSELAGEM

A razao de esbeltez, em inglés fineness ratio, da fuselagem é dada como

l
)\fus = fus

dfus7

(A.1)

onde [y, € 0 comprimento da fuselagem e dy,,, 0 didametro. O volume da fuselagem Vol s,

€ dado como um parametro fixo. A estrutura da fuselagem € um cilindro, de forma a facilitar

os calculos desse componente. Assim, o raio da secao transversal do cilindro da fuselagem

€ encontrado como
3 VOlfus

Tfus =

27T>\fus .

A.2 - GEOMETRIA DA ASA

(A.2)

Conforme Gudmundsson (2014), os formatos retangular e trapezoidal sdo os for-

matos geométricos mais simples para a planta de superficies sustentadoras. A Figura A.1

apresenta uma asa de formato trapezoidal e suas variaveis caracteristicas.
O alongamento € definido como

b2

AR = —
S7

onde b é a envergadura e S € a area em planta da asa. S é dada por

Cr+ct
=b
()

onde ¢, é a corda da raiz da asa e ¢; é a corda da ponta da asa. A corda média é

cr + ¢ Cy
Cavg: 5 :5(14‘)\),

onde ) é a razao de afilamento ¢;/c;.

(A.5)



Figura A.1 — Defini¢des fundamentais de uma asa trapezoidal.
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Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014).

O angulo de enflechamento de 1/4 de corda é dado por

tan(Ay/y) = tan(Ayp) + %(A —1).

O angulo de enflechamento em uma linha arbitraria de corda é

-7 |-

onde n e m séo fragées do comprimento de corda.

tan(A,) = tan(A,,)

A corda média geométrica cy;q¢ € definida como

2 1+ N+ )\
=zC|\————— .
CMGC 3 1\

A posicdo em y da corda cy;gc da asa é

_<yﬂ> 1+ 2\ B é 142\
mce =\ )\175x ) " \6)\1+r )0
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(A.8)

(A.9)

onde ¥, € a posi¢cdo no eixo y da ponta da asa. A posigcdo em x do bordo de ataque da

cuae €

Tyee = Tr, + Yuce tan(Apg),

(A.10)

onde z,, € a posi¢cao do bordo de ataque no eixo = da raiz da asa e A p é 0 angulo

de enflechamento do bordo de ataque da asa. A variavel x,, pode ser encontrada como

uma regressao histérica de aeronaves similares em relacdo ao comprimento da fuselagem

COMO Ty, /L fus-
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A posicao em z da corda cy;c da asa é

2mGe = %, + yYuce tan(l), (A.11)

onde z,,, € a posi¢ao no eixo z da raiz da asa e I' € o angulo de diedro da asa.

A.3 - GEOMETRIA DA EMPENAGEM

A area e o0 alongamento da empenagem horizontal (EH) sdo dadas por, respectiva-

mente, Voo o
[ HT Pref CMGC (A12)
lHT
e 2
ARyr = 2L (A.13)
SHT

onde Vg € o coeficiente de volume da empenagem horizontal, ;- é a distancia entre
1/4 da cj;qc da asa e da empenagem horizontal sobre o0 eixo z e a da asa e byr € a
envergadura da EH. A variavel [y pode ser encontrada como uma regressao histérica de
aeronaves similares em relagdo a corda média geométrica da asa como lgyr/carae-

A area e o alongamento da empenagem vertical (EV) sdo dadas por, respectiva-

mente,
o VVT Sref b

Syr = (A.14)
lVT
e B2
ARy = =, (A.15)
Svr

onde Vi r € o coeficiente de volume da empenagem vertical, [y € a distancia entre a corda
média geométrica em 1/4 de corda da EV e a da asa e by é a envergadura da EV.

Os coeficientes de volume para as empenagens podem ser encontrados por meio
de comparacao com aeronaves similares a do estudo de caso.

A.4 — SISTEMA DE PROPULSAO

O sistema de propulsdo do SARP é composto por um motor elétrico, um ESC, em
inglés Electronic Speed Controller, uma hélice e uma bateria. O ESC é conectado ao
sistema de piloto automatico da aeronave através de um modulo de energia e é controlado
pela placa de controle de voo.

Visando determinar a massa da aeronave e o CG, é possivel estimar os componen-
tes do sistema de propulsao por meio de dados histéricos ou equacionamento simplificado.
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Para tal, é necessario integrar bancos de dados de motores elétricos, ESCs e de baterias
de forma que a melhor combinacdo seja automaticamente encontrada pela ferramenta.
Entretanto, a implementagcdo dessa abordagem fica como sugestao para trabalhos futuros.
Sendo assim, para a ARP do caso de estudo, o sistema de propulséo foi fixado, isto €,
os dados dos componentes referentes a esse subsistema sdo parametros do problema de
otimizagao.

A.4.1 — Bateria

O dimensionamento da fonte de alimentagéo elétrica, ou seja, da bateria de um
SARP depende da capacidade, isto é, tamanho das células medido em miliampeéres hora
(mAh) e da voltagem, ou seja, numero de células em série. A primeira desvantagem de um
voo alimentado por bateria é a relativamente baixa energia especifica dessa fonte, isto &,
energia armazenada por unidade de peso (Wh/kg). A voltagem requerida é determinada
pelo motor elétrico usado. A capacidade de uma bateria ou célula € basicamente a me-
dida da quantidade de eletricidade que a célula completamente carregada pode fornecer
até descarregar para uma voltagem de corte especifica e segura. Uma célula ira perder
lentamente sua voltagem enquanto descarrega, assim, é importante saber qual voltagem
segura de corte deve ser usada para limitar a descarga da célula. Se a célula perder sua
voltagem abaixo desse ponto, comegam a ocorrer danos e a vida util da célula é reduzida.
Essa fungao geralmente é exercida pelo controlador eletrénico de velocidade (ESC). Célu-
las individuais de igual capacidade podem ser combinadas em uma bateria conectando-as
em série para aumentar a voltagem e/ou em paralelo para melhorar a capacidade.

Para a aeronave elétrica proposta, sdo consideradas baterias LiPo, em inglés Lithium
ion Polymer, que oferecem altos valores de energia especifica e de poténcia se compara-
das a baterias NiMh, em inglés Nickel Metal hydride. A voltagem minima de corte de 3V
por célula é a especificada pelos fabricantes de células LiPo em geral.

Uma peculiaridade das baterias € que a massa delas é constante durante todo o
VOO, OU seja, a massa de todo o sistema de propulséo é fixo. De Landolfo (2008), no caso
do voo alimentado com bateria, a autonomia de uma aeronave é proporcional a

Wg /W,
(1+ Wg/Wh)3/2’

(A.16)

onde Wpg é o peso da bateria e W, é 0 peso da aeronave sem esse componente. Ao
manter W, constante e variar W, segue que a autonomia € maximizada quando

Wy = 2. (A17)
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Isso significa que a autonomia € maximizada quando o peso da bateria € duas
vezes 0 peso vazio do avido ou 2/3 do peso bruto. Portanto, se a autonomia e o alcance
sao objetivos importantes do SARP, o peso da bateria deve ficar em torno de 25% do peso
bruto da aeronave.

A.4.2 — Motor Elétrico

O dimensionamento de um motor elétrico para ARP é determinado, em primeiro
lugar, pela poténcia requerida e, em segundo lugar, pelo peso, tamanho e eficiéncia. Os
motores elétricos considerados para uma ARP séo, principalmente, os motores com esco-
vas, em inglés brushed motors, os motores inner sem escovas, inner brushless motors e
0s motores outrunners sem escovas, outrunner brushless motor ou external can motors.

Motores brushless oferecem diversas vantagens sobre motores brushed, tais como
maior eficiéncia e confiangca, menor ruido, maior tempo de vida (sem escova nao ha ero-
sdo0), eliminacao de faiscas ionizantes do comutador e, em geral, reducao de interferéncia
eletromagnética. O motor outrunner brushless gira diretamente a hélice. Esse motor de
alto torque néo precisa de uma caixa de engrenagens fornecendo uma economia no peso
da aeronave em relagdo ao motor inner brushless. Devido ao menor niumero de partes
moveis, sua confiabilidade também é maior. Um potencial inconveniente desse tipo de
motor elétrico € que, como a maioria das partes externas esta em rotacdo, nao é possivel
adicionar diretamente um dissipador de calor para auxiliar no resfriamento. Ao usar um
motor outrunner brushless, é necessario prestar atencao no resfriamento proporcionado
pelo fluxo de ar e os efeitos associados desse fluxo no design geral do sistema.

A.4.3 - Combinacao Bateria/Motor Elétrico

Conforme Landolfo (2008), Hewitt Phillips desenvolveu uma relagao na forma de po-
téncia de entrada requerida (W) por unidade de peso bruto (N) da aeronave para diferentes
angulos de subida, em inglés climb angles (¢)'. A relagdo de Phillips define a poténcia de
entrada requerida para o motor elétrico de um veiculo como uma fungédo da carga alar e
do angulo de subida, conforme

PBat 1 . 1 1 W 2
~ | ——= — - A.18
W {L/D ngb] (np> <77Mot> S pCL’ (A-18)

"Em mecénica de voo, ¢ é o angulo de rolamento.
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onde Pg,; é a poténcia de entrada do motor que a bateria deve fornecer e 7. € a eficién-
cia do motor.

Um gréfico da poténcia Pg.; pelo angulo de subida ¢ pode ser gerado. E possivel
estimar por quanto tempo a aeronave permanecera em poténcia maxima (decolagem, su-
bida e manobras) e em voo de cruzeiro e assim, determinar a capacidade que a bateria
deve apresentar para o bom funcionamento do motor escolhido.

A bateria deve atender a voltagem maxima do motor elétrico escolhido. A bateria
mantém uma diferenca de potencial de valor absoluto V olt entre seus terminais e, portanto
(gracgas aos fios de ligacao), entre os terminais do componente (qualquer dispositivo elé-
trico, nesse caso, motor), com um potencial mais elevado no terminal do componente em
que a corrente elétrica « chega do que no terminal em que a corrente sai. A poténcia P €
taxa de transferéncia de energia elétrica (taxa com a qual a energia € transferida da bateria
para o componente) que pode ser expressa como

P =iVolt. (A.19)
A corrente elétrica para a aeronave em nivel de voo, isto €, cruzeiro:

= (A.20)

A capacidade em nivel de voo € o tempo total estimado em cruzeiro multiplicado
pela corrente necessaria para tal condigao de voo. A corrente elétrica para a aeronave em
poténcia maxima, isto &, decolagem, subida e manobras é

1= M (A.21)
Volt

Inicialmente, € necessario calcular a distancia que a aeronave percorre até alcancar
a altitude desejada e entao, o tempo que ela leva nessa fase de subida. Como o aviao sera
lancado com a mao, o tempo total em poténcia maxima é a soma do tempo de decolagem,
tempo de subida até a altitude estimada e tempo de manobras, multiplicada por um coe-
ficiente de seguranga de 1,2. A capacidade da aeronave em poténcia méaxima é o tempo
total nessa condicao multiplicado pela corrente necessaria.

A capacidade total C'z,; € dada pela soma da capacidade em nivel de voo de cru-
zeiro e em poténcia maxima. Esse resultado expressa a capacidade que a bateria deve
fornecer para que o motor elétrico funcione adequadamente em Amin. Porém, as baterias
apresentam a capacidade em mAh, de modo que uma transformagéo de unidades de me-
dida é necessaria. A capacidade Amin deve ser multiplicada pelo fator 60/3,6 para que a
capacidade que a bateria deve fornecer seja dada em mAh.
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A.5 — SISTEMA DE CONTROLE DE VOO

Um piloto de aviao regula os comandos de voo de uma aeronave, por exemplo, as
superficies de controle e a poténcia do motor. Em uma ARP, essa fungao é executada por
um sistema automatico ou por um operador que nao esta a bordo da aeronave. O sistema
de controle deve permitir a interferéncia de um operador humano a qualquer momento
para garantir a seguranca da ARP, do espago aéreo no qual ela circula e do terreno sob
o qual ela sobrevoa. E possivel desenvolver um sistema de piloto automatico, similar ao
que existe em avides comercias, cujos comandos sao realizados a partir de parametros
decididos em terra.

O sistema de controle regula o avidao, em voo, em relagao aos trés eixos de movi-
mento. As superficies de controle sdo os planos méveis presentes nas asas e na empena-
gem, ou seja, leme de direcao, profundor, ailerons, flapes e compensadores, capazes de
alterar a atitude da aeronave. Flapes e compensadores, geralmente, ndo sao incluidos em
projetos de ARPs.

O controle de voo de uma ARP é similar ao usado em aeromodelismo, atividade que
basicamente emprega transmissao de sinal por radio controle, servomotores para deslo-
camento das superficies mdveis e um motor elétrico. A diferenga entre uma ARP e um
aeromodelo é o sistema embarcado, o qual tem por objetivo obter dados para a analise
das condicbes de voo e dos dados da carga util, por exemplo a resposta estrutural para
avaliacao do comportamento aeroelastico.

O ArduPilot € um piloto automatico de cédigo aberto patrocinado pela 3DR e apoi-
ado pela Dronecode, cuja primeira placa foi baseada na Arduino, por isso "Ardu” no nome
do projeto. O prefixo foi alterado para APM, devido a compatibilidade de alguns hardwares
nao ser limitada apenas a Arduino. Portanto, o0 APM é um sistema que engloba a placa
micro controladora (hardware), o codigo em execucado no hardware (firmware) e a inter-
face com o hardware (software), além da comunidade de desenvolvedores que mantém
o piloto automatico atualizado. Esse é o projeto original, mas existem similares e copias
falsificadas (a opgéo é do usuéario).

A escolha do hardware do piloto automatico depende da misséo (fotografia aérea,
desenvolvimento tecnolégico, seguranga de propriedade, etc) e da plataforma (avido, heli-
coptero, multicoptero, etc) da ARP. A escolha do firmware também depende da plataforma.
Duas placas principais séo a Pixhawk e a ArduPilot Mega 2.8 (APM 2.8). As duas propor-
cionam ao usudario uma experiéncia quase idéntica e os recursos suportados também sao
similares.

A estacao terrestre é uma aplicacdo de software, executada em um computador
em solo, que se comunica com a ARP via telemetria wireless. A telemetria wireless € o
compartilhamento de informagdes sem fio, as quais s&o analisadas em uma central de
controle. E empregada para o monitoramento de pontos geometricamente inviaveis ou
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em constante movimento. No caso de uma placa controladora de voo em uma ARP, a
telemetria exibe os dados do desempenho da aeronave em tempo real, de modo que o
piloto em terra comande a ARP em um cockpit virtual. No modo piloto automatico, a
telemetria pode alterar a missao e os parametros da ARP em voo, além de poder transmitir
o video de uma camera por exemplo. A Dronecode disponibiliza diversos softwares para a
estacdo terrestre de controle, utilizando celulares e tablets Android, Windows, Linux, MAC
OS X, iPhone e iPad.

A.5.1 — Superficies moveis

Os critérios do Apéndice A da FAR 23 (Federal Aviation Regulations) sao aplica-
dos ao projeto para o calculo das cargas maximas nas superficies méveis. No documento
citado, classifica-se o0 avido nas categorias normal, utilitaria, acrobéatica ou qualquer com-
binacdo dessas categorias. O equacionamento é valido apenas para condicdes de voo
simétricas.

A Tabela Limit Flight Loads Factors deve ser usada para determinar o valor do fa-
tor de carga limite de manobra positiva do avido nl na categoria adequada. A previsao
para a ARP é de condi¢des de voo simétricas e de classificagdo na categoria utilitaria. A
direcdo, a magnitude e a distribuicao pela extensdo da corda da carga limite média das
superficies encontram-se na Tabela Average Limit Control Surface Loading. As cargas li-
mites simplificadas de superficies moveis, como aileron, estabilizador horizontal e vertical,
estao especificadas na Figura Average Limit Control Surface Loading Tail e Figura Average
Limit Control Surface Loading Tab, Flap and Aileron. A carga no leme e no profundor deve
ser distribuida conforme Figura Chordwise Load Distribution for Stabilizer and Elevator or
Fin and Rudder. O sistema e a estrutura do controle de voo devem ser projetados para
cargas 125% maiores que 0os momentos resultantes nas superficies de controle moveis
nas condicdes descritas. A analise das cargas define o torque dos servos nas superficies
méveis. O momento total da superficie, por exemplo, do aileron € 0 momento do servo,
medido em Kg-cm (quilograma centimetro) ou oz-in (ongas polegada). Dizer que um servo
tem 1 Kg-cm é dizer que ele tem um brago de 1 cm até o ponto onde é conectado a um
peso (ou forga) de 1 Kg. A velocidade de rotagdo do brago do servo é medida em sec/60f.

A.6 — ESTIMATIVA DE PESO

Conforme Gundlach (2012), as propriedades de massa incluem peso, centro de
gravidade e momentos de inércia. Geralmente, os métodos de determinacédo de peso da
fase conceitual para aeronaves nao tripuladas nao predizem adequadamente a estimativa
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de peso total, resultando em um crescimento incontrolavel e catastréfico conforme o projeto
amadurece. Dessa forma, essa é uma disciplina que exige atencado do projetista para
diferenciar aeronaves tripuladas de nao tripuladas.

A posicao do CG da aeronave € calculado levando em consideragao os principais
componentes do avido. O objetivo deste bloco é montar uma tabela com a localizagao
prevista em z e y dos componentes basicos, estimativa de massa de cada um deles e
calculo do momento de inércia.

O procedimento para a estimativa de massa dos componentes dos conjuntos pode
ser encontrado em Gundlach (2012), em Raymer (1992) (enquadrando o avido como
General-Aviation) ou Roskam (1985), entre outros. Entretanto, o usuario é responsavel
por identificar o procedimento mais adequado ao seu estudo de caso.

Para uma ARP elétrica, o peso total de decolagem é dado por

Wo =W, + Wpy, (A.22)

onde W, é o peso do avido vazio e Wpy, € 0 peso da carga Gtil da missdo. O peso vazio da
aeronave pode ser estimado por

We - WStruct + WG]V[P + WFC’Sa (A23)

onde Wgiruer € 0 peso estrutural, Weap € 0 peso do grupo moto-propulsor € Wees € 0
peso do sistema de controle de voo.

Metodologias de peso podem ser estatisticas, quase-analiticas ou analiticas, ba-
seadas no projeto ou atribuidas. O uso do método adequado depende do estagio e da
abordagem de projeto escolhida (GUNDLACH, 2012, tradugao nossa). Antes de usar qual-
quer método, o projetista deve se perguntar se a relagao de estimativa de peso, em inglés
Weight Estimation Relationship (WER), estad sendo usada para a finalidade desejada, qual
€ a variacao de aplicabilidade dos parametros de entrada e qual € o alcance valido de
saida. Caso o projetista vise desenvolver uma nova relagao de peso para um dado com-
ponente, porque ndo existem dados disponiveis suficientes, as relacdes de estimativas
de peso de aeronaves tripuladas podem ser modificadas com base em alguns pontos de
interesse.

Conforme Gundlach (2012), ARPs que possuem massa menor que 10 libras (kg)
podem ser construidas com materiais resilientes de espuma com reforgo. Esse € o caso
de ARPs da categoria Mini UAV ou MAV. O peso de uma estrutura de espuma com casca
(cobertura) pode ser calculado por

W= FFill Vol PFoam + SExposed FCovermga <A24)

onde Fr;; € a razéo entre o volume preenchido com espuma e o volume total, proum € @
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densidade da espuma e Fouering € O PESO por area da casca.
O método de calculo da massa de cada conjunto da Eq. (A.23) € apresentado a
sequir.

A.6.1 — Estruturas

O conjunto de estruturas contabiliza o peso dos componentes primarios conforme
WStruct = WWing + WFus + WEmp + WLG> (A25)

onde Wyy;,, € 0 peso da asa, Wr,, € o peso da fuselagem, Wg,,, € o peso das empena-
gens horizontal e vertical e Wi é 0 peso do trem de pouso (para o caso de estudo em
questao, € nulo).

A.6.1.1 —Asa

Métodos classicos de estimativa de massa de componentes estruturais normal-
mente utilizam um grande ndmero de fatores definidos empiricamente. Um exemplo é
a relagao genérica de estimativa de peso para aeronaves tripuladas dada em Gundlach
(2012) como

Wiving = F1 S¥' [ ——— BaNbs (22T N, WET + C1, A.26
Wing (COSz(AC/4)) LSS COS(AC/4) ( Z ) + < )
onde F'1 € um fator de multiplicacao, £'1 a E'7 sdo fatores exponenciais e C'1 é uma cons-
tante aditiva. Raymer (1992) apresenta uma equagao similar a (A.26) para este fim, subs-
tituindo o fator de multiplicagédo, os fatores exponenciais e a constante aditiva conforme
regressodes histéricas de aeronaves da categoria, como

AR\ 100(t/c) \ >
W ina = 0.036 SO,758W070035 0,006)\0,04 NW 0,497
Wing ) comb_asa cos2 (Ac/4) Ao COS(AC/4) ( S )
(A.27)

onde Wjo" & a fragdo de combustivel armazenado na asa. Contudo, as equagdes de
WER dadas para aeronaves comerciais ndao sao validas aqui, uma vez que elas também
consideram o peso da tripulagdo e o de combustivel. No presente trabalho, optou-se por
uma aproximag¢ao mais pragmatica, na qual leva-se em consideragdo aspectos geométri-

cos da estrutura e a densidade de um material pré-definido, similar a da Eq. (A.24).
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A.6.1.2 — Fuselagem

Uma equacéo para o peso estrutural de uma fuselagem genérica semi-monocoque
ou concha composta de um SARP subsénico ou transénico pesando de 1 a 800.000 libras
dada em Gundlach (2012) é

WFus = 07 5257 FMG’ FNG FP'I‘€SS FVT F]Wat L%;?ft (I/VC'Geried]VZ)074863 VEQqMan7 (A28)

onde F;¢ € o fator do trem de pouso principal na fuselagem, Fy¢ € o fator do trem de nariz
na fuselagem, Fp,.ss € 0 fator de pressurizacao, £y € o fator da empenagem vertical da
fuselagem, F;. € o fator de material, Lg;...: € 0 comprimento estrutural da fuselagem em
pés, Wearried € 0 peso dos componentes carregados dentro da estrutura em libras, Vigaras
€ a velocidade equivalente maxima em nos e N, é o fator de carga em g.

A Eq. (A.28) foi investigada para o estudo de caso, e apesar de os parametros de
I serem baseados em um ajuste de curva de 197 fuselagens, variando de planadores
lancados a mao até aeronaves de carga, segundo Gundlach (2012), os resultados foram
insatisfatorios. Logo, a massa da fuselagem também foi estimada baseada nos aspectos
geométricos e na densidade de um material pré-definido. O nariz da fuselagem é conside-
rado apenas para fins aerodinamicos, de forma que sua massa é desprezavel.

A.6.1.3 — Empenagem

O peso da empenagem é dado pela soma das empenagens horizontal (Wgr) €
vertical (Wyr) e, mediante o exposto, a mesma abordagem de estimativa de massa da asa
foi considerada a mais apropriada para esses componentes.

A.6.1.4 — Grupo Moto-Propulsor

O peso do sistema de propulsao elétrico é composto pelo peso do motor Wy, da
gearbox W..., do controle eletrdnico de velocidade (ESC) Wgsc € da fonte de energia
W Bat, COMO

Werr = Wirot + Waear + Wesc + What- (A.29)

Apesar da abordagem explanada em Gundlach (2012), o sistema de propulsao é
atribuido e sdo utilizados os dados do componentes definidos para o estudo de caso. O
motor elétrico brushless escolhido esta especificado na Tabela A.1. O ESC deve ser es-
colhido em fungao da corrente especificada pelo motor elétrico, conforme Tabela A.2. A
bateria deve atender a voltagem maxima do motor elétrico escolhido, isto é, 14,8 V, con-
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Tabela A.1 — Parametros do motor elétrico brushless escolhido.

Parametro Valor
Modelo NTM PropDrive v2 2836

KV (rpm/V) 1800
Poténcia maxima 438 W

Corrente maxima 30 A
ESC 40/50 A

Massa 82¢
Conectores 3,5 mm

Testes de hélice: 5x5-11,1V-123W-11,1 A
5x5-14,8V-303W-20,5A
6x4-11,1V-182W-164 A
6x4-14,8V-438W-29,6 A

Fonte: (PROPDRIVE. .., 2019)

Tabela A.2 — Parametros do ESC escolhido.

Parametro Valor
Modelo Turnigy Plush-32 40 A
Corrente 40 A
BEC 55V/5A
Voltagem 8,4/ 252V
Voltagem de corte 3,2V
Massa 45,59
Conectores 3,5mm

Fonte: (TURNIGY. .., 2019b)

forme Tabela A.3. A hélice deve ser escolhida conforme testes apresentados pelo motor,
resultando na Tabela A.4.

A.6.1.5 — Sistema de Controle de Voo

O sistema de controle de voo é constituido pelo conjunto do piloto automatico e
0s servomecanismos atuadores das superficies méveis. O sistema de piloto automatico
é atribuido, ou seja, possui um peso fixo. O piloto automatico incluidos os equipamentos
referentes a telemetria é estimado como 0,2 kg. Os servomotores das superficies méveis
sao especificados conforme Tabela A.5
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Tabela A.3 — Pardmetros da bateria escolhida.

Parametro Valor
Modelo Turnigy 3000 mAh 4S LiPo Pack w/ XT-60
Capacidade minima 3000 mAh
Configuragao 4S 1P/ 148V
Descarga continua 20C
Descarga de pico 30C
Massa do pacote 346 ¢
Conector de entrada JST-XH
Conector de descarga XT-60

Fonte: (TURNIGY..., 2019a)

Tabela A.4 — Parametros da hélice escolhida.

Parametro Valor
Modelo TGS6x5E
Diametro 6in (15,24 cm)
Afastamento 5in (12,7 cm)
Massa 39

Fonte: (TGS..., 2019)

A.7 — AERODINAMICA

Inicialmente, € necessario definir o modelo atmosférico. O modelo adotado é o
International Standard Atmosphere considerando uma temperatura padrdo, onde a massa
especifica do ar p dada em kg/m3 é

T
p=1,225 < cmp , (A.30)

—(g/lr R+1)
288, 16)

onde g é a aceleragéo da gravidade em m/s?, R é a constante dos gases ideais em Nm/kgK,
l. € 0 lapse rate em K/m e Temp € a temperatura em K dada em funcao da altitude H em
m como Temp = 288,16 + [, H.

Os coeficientes aerodindmicos da asa, da empenagem horizontal e vertical séo
calculados nessa subrotina. Conforme Anderson (2010), a forca de sustentacao é a com-
ponente da resultante aerodindmica na direcdo perpendicular a da velocidade de escoa-
mento livre V., ou vento relativo. A forca de arrasto é a componente na dire¢ao paralela a
da velocidade V.. A forca de sustentagédo € dada por

L= qooCLSref, <A31)

onde S,.; € uma area de referéncia (geralmente a da asa), ¢, € a pressdo dindmica dada
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Tabela A.5 — Parametros do servomotor escolhido.

Parametro Valor
Modelo HXT900
Torque 1,6 kg-cm
Tensao 3V-6V
Massa 949

Velocidade 0,12 s/60 (4.8V)

Fonte: (HXT900...,2019)
por %pro e (', é o coeficiente de sustentacéo. A forca de arrasto é dada por
D = qooC'DS,,ef, <A32)

onde C'p € o coeficiente de arrasto.
Também € necessario definir o numero de Reynolds e o nimero de Mach, respecti-
vamente, como

Re = Y€ (A.33)
14
© V.
M, = 2= (A.34)
Qoo

onde ¢ € o comprimento caracteristico, i é a viscosidade cinematica e a., € a velocidade
do som no ar.

A.7.1 — Sustentacao

A partir de um banco de dados de aerofdlios, é possivel obter as principais carac-
teristicas aerodindmicas dos perfis como o coeficiente de sustentacdo (), o coeficiente
de arrasto C; e o coeficiente de momento C,,, em relagdo ao angulo de ataque «. Esses
dados de perfil precisam ser transformados para o caso de uma asa de envergadura finita,
utilizando a inclinagdo da curva de sustentag¢do do aerofélio C,, e o angulo de ataque para
sustentagdo nula o, . Diversas metodologias e softwares podem ser utilizados para tal fim
como Roskam (1985) ou Raymer (1992).
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A.7.1.1 —Asa

O angulo de ataque para sustentacao nula da asa, segundo Roskam (1985) Eq.
(8.31), para velocidades subsoénicas, € estimado por

dOéo) (Oéol )atM
g, = Qg + € , A.35
0L, 0; (dﬁt t(aol)atM:O,?, ( )

onde «y, é 0 angulo de ataque para coeficiente de sustentacéo nula do perfil, (doy/denr) €
a variacao do angulo de ataque para sustentacao nula em funcéo da torcéo da asa (Figura
8.41 Roskam (1985)), ¢; é o angulo de tor¢éo da asa e (o, )atar/ (o, )atrr—0,3 € €ncontrado
pela Figura 8.42 de Roskam (1985).

O angulo de ataque da asa dada pela Eq. (8.20) é definido como

oy = Ty, (A.36)

onde i,, € 0 angulo de incidéncia da asa.

A inclinagdo da curva de sustenta¢do da asa em fungéo do angulo de ataque C7,,
para alongamentos e angulos de enflechamento arbitrarios em escoamento subsoénico
pode ser encontrada pela Eqg. (8.22) como

o7 A
Cr.. = AR , (A.37)

AR?? tan® Ao
2+ \/ 2 <1 + T) +4

onde /3 é o fator de corregdo da compressibilidade de Prandtl-Glauert, A/, € o angulo de
enflechamento da linha de 1/2 de corda e k = /(27 //3). O fator 5 é dado por

B=+/1— MZ. (A.38)

O coeficiente de sustentagéo da asa é dado por

CL = CLaw (Ozw - aOLw)‘ (A39)

w

O coeficiente de sustentagdo da asa para angulo de ataque nulo Cf, pode ser
encontrado como
CLow = —Qo,, OLaw' (A40)
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A.7.1.2 - Cauda

A metodologia adotada para a asa pode ser aplicada para as empenagens horizon-
tal e vertical realizando as substituicbes adequadas das variaveis, mesmo que a EV nao
forneca sustentacao para a aeronave. Inicialmente, estima-se o angulo de ataque de sus-
tentagao nula e depois, a inclinagao da curva de sustentagcaoda EH €, e daEV CLaVT'
Os perfis das empenagens horizontal e vertical geralmente sdo simétricos, zerando ay, e,
consequentemente, C,.

A.7.1.3 — Aeronave Completa

Geralmente, para evitar perdas de sustentacdo devido aos gaps entre as partes
fixas e as méveis das superficies de sustentacao, fixa-se, por exemplo, o angulo de in-
cidéncia da asa igual ao angulo de ataque que fornece a sustentacdo necessaria para o
cruzeiro (se essa for a etapa dominante da missdo). Dessa forma, a fuselagem fica ali-
nhada com a dire¢ao do escoamento e o arrasto € menor. A mesma abordagem é adotada
para a empenagem horizontal. Sendo assim, contabiliza-se a sustentacao total da aero-
nave como

L=1Ly,+ Lyr. (A.41)

Substituindo a Eq. (A.31) na (A.41) pelas variaveis correspondentes a aeronave
completa, a asa e a empenagem horizontal, respectivamente,

qSretCr = q¢SCL, +MurqSurCryy, (A.42)
dividindo por ¢S,
S
Cp=0Cp, + nHT%C’LHT. (A.43)

Substituindo a Eq. (A.39) referente a asa e a empenagem horizontal na Eq. (A.43),

Sur (Ct,,,, +Cr., anr). (A.44)

Cp=0Cr,, +Cr,, 0w+ nur g

O coeficiente de sustentacado do lado esquerdo da Eq. (A.44) é o (', operacional
da aeronave (L = W) dado por
w
—_— (A.45)

Loper =
)

O angulo da empenagem horizontal, conforme Gudmundsson (2014), é

agr = — &+, (A.46)
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onde o angulo de downwash ¢ da EH pode ser escrito como

d
e=co+ a. (A.47)
do

O angulo residual de downwash da EH, segundo Gudmundsson (2014) Eq. (11-14),

2
= wag (Cr)
O gradiente de downwash sobre a empenagem horizontal (de/da), de acordo com
Roskam (1985) Eq. (8.45), pode ser encontrado como

£ (A.48)

d C a

B 4 AA(K gy KK /05 AC/4)1’19M, (A.49)
da (ClLa,, )at M=0

onde os fatores K r, K, e Kyr sao fatores de correcdo do alongamento, da razdo de

afilamento e da posicdo da empenagem horizontal, respectivamente, dados por

1 1
Barn =38~ Ty am (A-50)
Ky, = 10— 3\ (A.51)
7
© 1 b
Kyp = M (A.52)

O parametro zy € a distancia vertical entre a empenagem horizontal e a asa defi-
nida na Figura 8.66 de Roskam (1985). Ele é calculado como a diferenga entre a posi¢ao
em z da raiz da asa e da raiz da EH.

Os angulos referentes a asa e a empenagem horizontal sdo substituidos na Eq.
(A.44) pelas Egs. (A.36) e (A.46), respectivamente,

Sur

S

Cro, + (@ +10)Cr,, + 15 [CLo,, + (@ —e+inr)CL,,, ] (A.53)

quef B
A Eqg. (A.53) é uma das equagdes que constituem o sistema para determinar os
angulos de incidéncia da asa e da EH.
O coeficiente de sustentacdo da aeronave para angulo de ataque nulo, conforme
Roskam (1985) Eq. (8.32), é
S

Cro = CLowf + ClLa,, WHT% (irr — €0) (A.54)

onde C, ; € o coeficiente de sustentacdo da combinacao asa-fuselagem para angulo
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de ataque nulo e nyr € um fator de eficiéncia da empenagem horizontal (gur/¢~). O
coeficiente de sustentacao da combinagéo asa fuselagem para angulo de ataque nulo é

= (Zw — OéLOw) CLawf’ (A55)

CLowf

onde C’L%f é a inclinacdo da curva de sustentagdo da combinagéo asa-fuselagem, oy, €
o angulo de ataque da aeronave para sustentacao nula.
A inclinagao da curva de sustentagdo da combinacao asa-fuselagem é dada por

Cr.,, = KufCL, . (A.56)

onde K, € um fator de corregdo do efeito da fuselagem sobre a asa igual a

27 fus 2 fus \
Kup = 140,025 (%) ~0,25 (%) . (A.57)

A inclinacdo da curva do coeficiente de sustentacao da aeronave completa é dado
em Roskam (1985) Eq. (8.42) como

airplane S - %

S d
Crapppne = Chony + Oty iar - (1= ). (A58)

O coeficiente de sustentagdo méximo da aeronave em configuragao limpa, segundo
Raymer (1992) Eq. (12.15), é

Clmae = 0,9C,,,., €08 Acja, (A.59)

max

onde (), .. € o coeficiente de sustentacdo maximo do perfil da asa.

A.7.2 — Arrasto

O coeficiente de arrasto pode ser estimado em um fungéo da polar de arrasto para-
bélica simétrica conforme Roskam e Lan (1997) Eq. (5.1):

Cp = Cp, + kC? (A.60)

onde k e Cp, sdo caracteristicas da aeronave.

O arrasto pode ser dividido em duas componentes: arrasto parasita e induzido. O
arrasto parasita é aquele que nao € dependente da producéo de sustentacdo. O arrasto
induzido é definido como aquele que depende diretamente da producao de sustentagao.
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A.7.2.1 —Asa

Conforme Roskam e Lan (1997) Eq. (5.7), para asas com AR < 30 e A < 30°,
a polar de arrasto a seguir fornece uma curva com um ajuste razoavel para valores de
coeficientes de sustentagcédo entre O e 1:

Cp, = Cp,, +Cb,, (A.61)

onde Cp, € o coeficiente de arrasto da asa para sustentagéo nula e Cp, € o coeficiente
de arrasto induzido. O coeficiente de arrasto para sustentagdo nula da asa em regime
subsénico € determinado empiricamente em Roskam e Lan (1997) Eq. (5.8) como

Cp,, = RusRrsCy, (14 L'(t/c) + 100(1&/0)4)&?‘”, (A.62)

onde R, s € o chamado fator de interferéncia asa-fuselagem (Figura 5.11 de Roskam e Lan
(1997)), R.s € um fator de correcado de superficie sustentadora que depende do angulo
de enflechamento na posi¢édo de maior espessura do perfil da asa A;/.  (Figura 5.12
de Roskam e Lan (1997)), C}, é o coeficiente de friccao da asa de placa plana, L' é um
parametro de localizagdo da maior espessura do perfil, t/c € a razao de espessura da asa
definida em fungao da ¢y, € da maxima espessura de perfil t e S,.;,, € a area molhada
da asa. O coeficiente de fricgdo da asa de placa plana pode ser encontrado por

O, = 0,455
fw — (l0g10R€)2,58<1 +0, 144M§o)0758'

(A.63)

O parametro de localizagao da maior espessura do perfil € definido conforme Figura
5.15 de Roskam e Lan (1997).

No conceito da aeronave do estudo de caso, a asa fica posicionada sobre a fusela-
gem. Logo, a &rea em planta exposta € igual a &rea em planta da asa. A area molhada da
asa pode ser calculada como

(t/c)r ( (t/c)r )}
Swety = 2S¢ap, |1+ ————= |1+ A", A.64
o= 25 L (G 469
onde (t/c),, e (t/c),, sdo as razdes da espessura pela corda dos perfis da raiz e da ponta
da asa, respectivamente.

A parcela do coeficiente de arrasto devido a sustentacao Eq. (5.12) é

02
Cp, = —lv
P = 2 ARe’

(A.65)

onde e € o fator de eficiéncia de Oswald. Roskam (1985) apresenta uma metodologia
detalhada para estimar o fator de eficiéncia de Oswald, entretanto os valores usuais va-
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riam entre 0,75 e 0,85. Howe (2005) Eq. (6.14) apresenta um equacionamento para o
coeficiente de arrasto induzido onde é possivel isolar e como

1
e= : . (A.66)
0,142 + fLAR(10(t/c),)%3 3Neng + 1
1 12M6) ( 1 0,1 -—"9
(1+0, %) ( - cos? Agys i (4 + AR)08
onde
fr=0,005(1+1,5(\ —0,6)%). (A.67)

A.7.2.2 — Fuselagem

As contribuicbes do arrasto devido a fuselagem consistem no arrasto de fricgao,
induzido (devido a sustentacao), de compressibilidade (ou de onda), de forma e base e
de interferéncia. O coeficiente de arrasto da fuselagem geralmente pode ser satisfatoria-
mente determinado em fungéo dos coeficientes de arrasto para sustentagao nula, de base
e devido a sustentagéo. Entretanto, o arrasto induzido da fuselagem, em angulos de ata-
que de voo normais, tende a ser desprezivel e 0 arrasto de base nao sera contabilizado.
Conforme Roskam e Lan (1997) Eq. (5.19), o coeficiente de arrasto para sustentagao nula
da fuselagem é empiricamente dado por

Cp, ZRMCf‘O+~JE—+0ﬁmaMM05@%i (A.68)
# T O’ S
R,y € o mesmo fator de interferéncia asa-fuselagem utilizado na Eq. (A.62), Cy, . € o co-
eficiente de friccdo da fuselagem de placa plana, \s,, € a razdo de esbeltez da fuselagem
e Swetfus € a area molhada da fuselagem. O coeficiente de friccao da fuselagem de placa
plana pode ser encontrado por

0,455
= d A.69
Crtve = Toguo Ry (1 -+ 0, THAMZ 5" (469
onde Rey,s € o numero de Reynolds da fuselagem dado por
VOOZ us
Re gy = —2 145 (A.70)
]

A area molhada da fuselagem pode ser encontrada como

2 \** 1
Swetr . = T dpys Lrus | 1 — 14+—=. A.71
tfub T f f ( >\fus ) + )\?us ( )
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A.7.2.3 — Cauda

As contribuicdes de arrasto devido as empenagens incluem o arrasto de friccao,
o induzido, o de compressibilidade, o de perfil (ou espessura) e o de interferéncia. As
contribui¢cdes para sustentacdo zero da empenagem horizontal, vertical e do canard (se
existir) podem ser computadas pela Eq. (A.62) modificando o numero de Reynolds, a
espessura e a area molhada (Obs.: a variavel S continua sendo a 4rea da asa).

O coeficiente de arrasto induzido é calculado apenas para a empenagem horizontal,
porque € a unica a gerar sustentacao para a aeronave, e pode ser estimado pelo chamado
arrasto de balanco, conforme Roskam e Lan (1997), como

Cp,  =nnr Cl )it (A.72)
T mARprenr) S’ '
onde Cf,,,,., conforme Roskam (1985) Eq. (4.46), €
CLHT = CLO‘HT (aHT - aOLHT)' (A73)

A.7.2.4 — Aeronave Completa

O coeficiente de arrasto da aeronave completa € dado pela soma das parcelas de
arrasto de cada componente.

A.7.3 — Momento

O centro aerodinamico € o ponto da aeronave, asa ou sec¢ao de aerofdlio sobre o
qual o momento de arfagem ¢ independente do angulo de ataque, ou seja, dC,,, .. /da. No
regime subsdnico, a posicao do centro aerodindmico € aproximadamente a 1/4 da corda
média aerodindmica. Esse € o ponto mais conveniente para posicionar a sustentacao, o
arrasto e o momento.

A.7.3.1 — Asa

O coeficiente de momento de sustentacdo nula para asas retas convencionais com
razbes de alongamento maiores que 2,5 e angulos de enflechamento menores que 45°,
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segundo Roskam (1985) Eq. (8.70), pode ser encontrado como

_ AR COS2 Ac/4 (Cmo,, + Cmot) + AC’mo
Mow =™ AR + 2 cos Aejs 2 €

€, (A.74)

onde ¢y, € ¢, Sa0 0s coeficientes de momento de sustentagao nula dos perfis da raiz e
da ponta e da asa, respectivamente. A razéo (AC,,,)/e: € encontrada através da Figura
8.98 de Roskam (1985).

A.7.3.2 — Aeronave Completa

Baseado em Gudmundsson (2014), é possivel estimar o0 momento em torno do
centro de gravidade de forma simplificada visando montar o sistema de equacdes para
encontrar os angulos de incidéncia da asa e da empenagem horizontal. O momento em
torno do CG pode ser calculado como

Mece = Ly(vee — xca,) + My + Lar(Tee — Toay,)- (A.75)

A Eq. (A.75) deve ser igual a zero para garantir o equilibrio longitudinal estatico.
Substituindo novamente a Eq. (A.31) na (A.75) pelas variaveis correspondentes a aeronave
completa, a asa e a empenagem horizontal, respectivamente,

¢SCr, (vca — xca,) + ¢5¢Cur, + Marq@SarCry(Toec — Toay,) =0, (A.76)

dividindo por ¢S5,

S
CLM (JJCG — chw) + ECMw + nHT%CLHT(xCG — xCAHT) =0 (A.77)

[CLow + (Oé + iw)CLaw](moc — xCAw) —+ ECMOU,
S _ (A.78)
_H7HT% [CLOHT + (@ —e+ ZHT)CLO‘HT} (xce — Tcayy) = 0.

A Eqg. (A.78) é a segunda equacao do sistema que, com a Eq. (A.53), determina os
angulos de incidéncia da asa e da empenagem horizontal.
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A.8 - DESEMPENHO

Para determinar o alcance e a autonomia de uma aeronave elétrica, as equacgdes de
Breguet ndo sao validas, porque a massa permanece constante durante todo o voo. Traub
(2011) propde um equacionamento simplificado, considerando que a polar de arrasto do
aviao seja a dada pela Eqg. (A.60). A autonomia e o alcance devem ser investigados com
cautela por meio de um equacionamento como o apresentado por Pereira (2018), que
modela a descarga da bateria.

O alcance de uma ARP geralmente esta relacionado ao sistema de telemetria entre
a aeronave e a base em solo, dessa forma esse bloco se limitou a calcular a velocidade
ideal para autonomia méaxima e uma estimativa de autonomia conforme Traub (2011). A
poténcia requerida, para um aeronave em voo permanente nivelado, €

Peg=DV (A.79)
ou, isolando V' na Eq. (A.31),
2W 2k
P..; = 0,5pV3SC . A.80
A autonomia em horas pode ser estimada como
E = Rtl—nBat (TITOtVOﬁBat CBat)nBat : (A81)
req

onde Rt é o tempo de descarga no qual a capacidade foi determinada (geralmente 1 hora
para pacotes pequenos de baterias recarregaveis), ng,; € 0 numero de baterias, 17, €
a eficiéncia total do sistema de propulsédo, Voltg, € a voltagem da bateria e Cp,; € a
capacidade da bateria em Ah. A velocidade requerida para autonomia maxima é

ow |k
— .| 2= . A.82
Ve pS \ 3¢, (A.82)

A.9 — ESTABILIDADE

Conforme Etkin e Reid (1996), a estabilidade, ou a falta dela, € uma propriedade de
um estado de equilibrio. O equilibrio é estavel se, quando o corpo é levemente perturbado
em qualquer um de seus graus de liberdade, ele retorna ao seu estado inicial. O equilibrio
€ neutro se uma perturbagao gera um estado indiferente, sem retorno ao equilibrio e sem
divergéncia. O equilibrio € instavel quando uma perturbagao € sucedida de um efeito que
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distancia o corpo ainda mais do equilibrio, gerando divergéncia ou dispersdo. Em termos

gerais, a estabilidade pode ser enunciada, de uma maneira intuitiva, como a capacidade

do sistema retornar ao equilibrio ap6s uma perturbagéo.

A estimativa das derivadas aerodinamicas tem por finalidade possibilitar o estudo da

estabilidade estatica e dinamica, e das caracteristicas de pilotagem de aeronave (SOUZA,

2005). As derivadas de estabilidade e e controle sdo parte de uma técnica de modela-

gem aerodindmica que sera posteriormente utilizada em dindmica de voo. A metodologia

adotada para o célculo dessas derivadas é baseada em métodos semi empiricos apre-

sentados por Roskam (1983). Tais métodos sdo aplicaveis a aeronaves de configuragao

convencional. A Tabela A.6 elucida essas derivadas das forcas e momentos em relagao

aos estados e controles.

Tabela A.6 — Tabela de possiveis derivadas de estabilidade e controle.

Fonte:

] q o} B p r B 0 S 5,

¢, Cn, Cn, - - - - - Cn - -
Coi Cny Cwy Cug = = = = Cuy - -
C - - - C 3 C » G, - B G 5 Ci o
Cy B ) ) Cyﬁ Cyp Cy, - ) Cs Cyar
c, - - - Ch Cn Cn - - C, C

Adaptado de Cook (2011).

C1, € a derivada do coeficiente de sustentagédo em fungéo do angulo de ataque;
(1, € aderivada do coeficiente de sustentagdo em fungéo da velocidade de arfagem;

C1s, € aderivada do coeficiente de sustentagao em fungao do angulo de deflexao do
profundor;

Cm, € a derivada do coeficiente de momento de arfagem em fungéo da velocidade
de arfagem;

Cn.., € a derivada do coeficiente de momento de arfagem em fung¢édo do angulo de
ataque;

C,, € a derivada do coeficiente de momento de arfagem em fungéo da derivada do
angulo de ataque;

Cm;, € a derivada do coeficiente de momento de arfagem em fungéo do angulo de
deflexao do profundor;

C’IB € a derivada do coeficiente do momento de rolamento em fungédo do angulo de
derrapagem;
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« (), é a derivada do coeficiente do momento de rolamento em fungédo da velocidade
de rolamento;

« (. € a derivada do coeficiente de momento de rolamento em fungéo da velocidade
de guinada;

.« O
deflexdo do aileron;

. € aderivada do coeficiente de momento de rolamento em fungéo do angulo de

- C,, € a derivada da forga lateral em fungao do angulo de derrapagem;

- C,, € aderivada da forga lateral em fungéo da velocidade de rolamento;

+ C,, é aderivada da forca lateral em fungdo da velocidade de guinada;

- C,;, € aderivada da forga lateral em fungéo do angulo de deflexao do aileron;

 C,, € a derivada do coeficiente do momento de guinada em fungéo do angulo de
derrapagem;

- C,, € aderivada do coeficiente do momento de guinada em fungéo da velocidade de
rolamento;

« (), € aderivada do coeficiente de momento de guinada em fungao da velocidade de
guinada;

 C,;, € aderivada do coeficiente de momento de guinada em fungédo do angulo de
deflexao do aileron.

A.9.1 — Estabilidade Estatica

A.9.1.1 — Longitudinal

O voo no plano longitudinal pode ser nivelado ou inclinado (subida ou descida).
Nessa condicdo, a dinamica latero-direcional esta equilibrada, o que € garantido em uma
aeronave simétrica, com deflexdes nulas do leme e ailerons. Dentro do escopo da esta-
bilidade, é obrigatério considerar o momento de arfagem que age na aeronave quando 0
angulo de ataque é alterado de seu valor de equilibrio, devido a uma rajada de vento ver-
tical, por exemplo. Investiga-se se 0 momento atua no sentido de restaurar o angulo de
ataque original da aeronave ou néo.
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Conforme Etkin e Reid (1996), as forcas aerodindmicas de qualquer superficie sus-
tentadora podem ser representadas agindo no centro médio aerodinamico, junto com um
momento de arfagem independente do angulo de ataque.

Quando as forgas e 0s momentos na asa, na fuselagem, na causa e no sistema
propulsivo séo lineares em relacao a «, 0 momento total de arfagem pode ser escrito como

O, = Como + Con 1, (A.83)
onde
Chnp = Cmofus + Crng,, + M VarCr, .. (€0 + iw — inT) (A.84)
© 0
Cino = Cra, (F5 = =29) 4 Con,, = 7 Crayy Virr (1= 57 ). (A.85)
I C fus HT oo

A.10 — DINAMICA DE VOO

Neste trabalho, o modelo de mecéanica de voo trata a aeronave como um corpo
rigido com 6 graus de liberdade, isto €, seu movimento pode ser completamente descrito
por um movimento translacional do CM e por um rotacional em torno do CM, conforme
Cook (2011).

O primeiro referencial de interesse € aquele fixado em relagao a Terra, adotada
como plana. Ele € chamado de referencial inercial terrestre e é representado por (z,
Yo, 20)- O segundo referencial de interesse é aquele intrinseco ao corpo da aeronave.
A origem coincide com o CM e ele pode ser representado por (z,, ¥, 2). O terceiro
referencial de interesse é chamado de referencial aerodindmico ou sistema de trajetoria
em relacdo ao ar e é representado por (., Y., 24)- A origem também esté posicionada no
CM da aeronave, porém o eixo x, coincide com o vetor velocidade do avidao em relagdo ao
ar ("vento relativo”).

A.11 — EQUACOES DE CINEMATICA E DINAMICA

Em mecanica de voo, trabalha-se com 12 equagées diferenciais: 6 de dinamica e 6
de cinematica que sdo descritas a seguir. Na cinematica de translacao, busca-se a relacao
entre as velocidades lineares e a posigao inercial. Na rotacao, procura-se a resposta dos
parametros de atitude ao vetor velocidade angular. A cinematica de translagao da origem
a trés equagles diferenciais de primeira ordem. A de rotacdo também determina trés
equacles diferenciais quando a representacdo minima por angulos de Euler € adotada.



81

No ambito da dindmica, também se obtém trés equagdes diferenciais para a translagao
e trés para a rotacdo. No primeiro caso, a relagdo se da entre as forcas e as derivadas
das velocidades lineares inerciais. No segundo, entre os momentos e as derivadas das
velocidades angulares.

Como existem sistemas de referéncia distintos, uma matriz de transformagéo € ne-
cessaria para que se possa trabalhar em um unico sistema de eixos. Um dos conjuntos
de angulos usados na mecanica de voo expressa a orientacdo da aeronave no sistema do
corpo em relacao ao da Terra em funcao de v, 0 e ¢.

Os angulos v, 0 e ¢ sdo os angulos de Euler (guinada, arfagem e rolamento, respec-
tivamente) e a sequéncia de rotagdes adotada é a 3-2-1, conforme a Figura A.2. Primeiro,
ocorre uma rotacdo de ) em torno do eixo z, do referencial inercial, depois uma rotagao
f em torno do eixo y; de um sistema intermediario e, finalmente, uma rotagdo de ¢ em
torno de x,. A matriz que compreende essas rotagdes se chama matriz de atitude ou de
transformacao.

Figura A.2 — Angulos de Euler.

Fonte: (COOK, 2011).

A matriz de atitude que realiza a transformacéo do sistema inercial para o sistema
do corpo € dada por

cos(0) cos(v)) cos(0) sin(v)) — sin(0)
CZ? = | —cos(¢)sin(y) + sin(¢) sin(f) cos(1p)  cos(¢) cos(¢) + sin(¢) sin(f) sin(yp)  sin(¢p) cos(6
sin(¢) sin(v) + cos(¢) sin(0) cos(v))  —sin(¢) cos(v) + cos(¢) sin(f) sin(yp) cos(¢) cos(6)

(A.86)
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Figura A.3 — Notagao das variaveis de movimento.

Rolamento

XU, Uu
T

X

Arfagem

L’ 2
N, ry p. 9
Y.V, Vo v Q Guinada
y M,q, 6 é’
LW, W,w
z

Fonte: Adaptado de (COOK, 2011).

A.11.1 — Cinematica de Translacao

A cinematica de translacao é caracterizada pelo vetor posicao R entre a origem do
sistema inercial e a origem do sistema de referéncia do corpo, escrito como

Zo
R= |y |, (A.87)

20

onde zg, Yo € 2o SA0 as componentes do vetor posicdo no sistema inercial. Se a origem
do sistema inercial estiver localizada no nivel do mar, a altitude do CM do corpo é dada
por H = —z,. A velocidade inercial Vo do CM da aeronave em relagao ao sistema inercial
define a cinematica de translagdo como

fﬁo u
Vo= 1|19 | =C| v |, (A.88)
Z"O w

na qual a matriz C} = (C?)” é a transposta da matriz de atitude e u, v € w sdo as compo-
nentes da velocidade axial, lateral e normal nos eixos z, y e z, respectivamente.

Escrevendo a Equacgéo (A.88) em funcao das componentes da velocidade, é possi-
vel obter as equacgdes da cinematica translacional como

&g =u costh cos — (sin¢ costp sinf)v + (cos ¢ cos ) sinf + sine) siny)w,  (A.89)



83

Yo = u costp cos @ + (sin ¢ cosp sinh)v + (cos ¢ cos) sinf — sin sin)w (A.90)

Hy = sind + v sin ¢ cos — w cos ¢ cos b. (A.91)

As equacdes acima sao equagdes diferenciais acopladas que dependem das com-
ponentes da velocidade de translagdo e dos angulos de Euler. Para resolvé-las, € preciso
saber as condigdes iniciais xg, yo € Hy € 0 comportamento da velocidade e dos angulos de
Euler.

Para trabalhar com o sistema de referéncia aerodindmico, € necessario definir o
angulo de ataque « e o angulo de derrapagem (3, conforme Figura A.4.

Figura A.4 — Definicdo dos &ngulos aerodindmicos.

BODY
Y-AXIS

X-AXIS

(BODY)
v X-AXIS
BODY (STABILITY)

Z-AXIS X-AXIS

(WIND)

Fonte: (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2015).

O angulo de ataque «, o angulo de derrapagem 3 e o mdédulo da velocidade no
sistema aerodinamico podem ser escritos, respectivamente, como

a1 (W
a = tan (u) , (A.92)
A
B =sin"! (V> (A.93)
e
u? + v? + w?. (A.94)

As componentes de velocidade u, v e w podem ser escritas em fungcéo de o e 3
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como
u =V cosa cosf3, (A.95)
v=Vsinf (A.96)
e
w = Vsina cosf. (A.97)

A.11.2 — Cinematica de Rotacao

A cinemética de rotacao também é chamada de cinematica de atitude e depende da
parametrizacdo da atitude que se adota. Pode ser dada na forma de equacgéo ou na forma
matricial. Considerando a notacao 3-2-1 dos angulos de Euler, a cinematica de rotacao é
dada por

¢ =p+(¢sing+r cos¢) tand (A.98)
0 =qcosg—rsing (A.99)
lb:r cos ¢ sect + ¢ sin ¢ sec (A.100)
ou
D 1 0 —sin 6 Qs
g | =10 cos¢ sing cosf 0|, (A.101)
r 0 —sing cos¢ cosb ¥

onde p, g € r sdo as velocidades angulares de rolamento, arfagem e guinada, respecti-
vamente, com respeito ao sistema de referéncia da Terra escritas nos eixos z, y € z do
sistema de referéncia do corpo. O vetor velocidade angular é dado por

w=1|q|. (A.102)

A Equacéo (A.101) mostra que o vetor das velocidades angulares é igual a matriz
de rotagdo multiplicada pelo vetor de derivada dos angulos de Euler. As equagbes da
cinematica de rotacao sao acopladas e nao lineares.
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A.11.3 — Dinamica de Translacao

A 22 lei de Newton é usada para equacionar a dindmica de translagdo de um corpo
rigido. Assim,

dP
Fot A103
2. F=7 (A.103)

)
inercial

onde

P =mV, (A.104)

€ a quantidade de movimento linear. Substituindo P e considerando a massa constante,

(A.105)

inercial

A quantidade de movimento linear da aeronave com a velocidade inercial escrita no
referencial do corpo é dada por

P=m| v |. (A.106)

De forma a realizar a transformacéao entre os sistemas inercial e girante, considera-
se um vetor genérico V' medido em relagdo a um referencial inercial que é decomposto em
relagéo a um referencial girante, escrito como

v
dt

_av

= +wx V. (A.107)

girante

inercial

Combinando a equagéo anterior com a segunda Lei de Newton e com a velocidade
inercial no referencial do corpo, obtém-se

dV
Y F=m|—" +wx Vy (A.108)
dt girante
e explicitando V = [u, v, w]T e w = [p, ¢, |7,
U P U
> F=m b+ qg | x| (A.109)
w T w
ou
U qu — 1V
ZF:m v |+ | ru—quw . (A.110)

w PV — qu
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A forga resultante atuante na aeronave pode ser escrita como

X,

YF=|vY |. (A.111)
Zy

Substituindo a Eq. (A.111) n Eg. (A.110), a expressao para a dinamica de transla-
cao da aeronave fica

U rv — qw X,
v | = | pw—ru +E Y, (A.112)
w qu — pv Ly
ou
uw=rv—qw+ X,/m, (A.113)
v=pw—ru+Y./m (A.114)
e
W= qu—pv+ Z./m. (A.115)

A.11.4 — Dinamica de Rotacao

A 22 |ei de Newton também é usada para equacionar a dindmica de rotagéo de um
corpo rigido. Assim, a somatéria dos momentos M que sdo calculados tomando como
braco de alavanca um vetor com origem no centro de massa do corpo € dada por

dHg
2 M =57

, (A.116)

inercial

onde Hg, € a quantidade de movimento angular calculada com o mesmo brago de alavanca.
Para um corpo girante, a Equacéao (A.116) se torna

+w x He. (A.117)

girante

A Equagéo (A.117) é conhecida como Equagéo de Euler. Considerando um corpo
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rigido, Hg = I w, onde I € a matriz de inércia do corpo definida como

Imc _[:py _[zz
Ie = | -1 1 -1

zy vy yz ?

_]:cz _]yz ]zz

(A.118)

na qual as coordenadas z, y e z sdo tomadas no sistema do corpo e varridas ao longo de
todo o corpo, I,,, I, € I.. sdo os momentos de inércia e I, I,. e I,. s&o os produtos de
inércia. Por causa da simetria longitudinal da aeronave, I,,, e I, sdo zero. Sabendo que

p
=w=14|, (A.119)

girante

dw
dt

e substituindo a equacédo da quantidade de movimento em funcdo da matriz de inércia
(Hg = I w), a expressao simplificada para a dinamica de rotacao é

- yyqr + Q([zzr - [:czp) + Iaca:p - Ixzr
> Mo = | —p(Lar — Lop) + 7(Loop — Lar) + Iyd | - (A.120)
Iyypq - (Ix:pp - Ixzr)q - Ixzp + ]zzr

O momento resultante atuante na aeronave pode ser escrito como

L
> Mg=| M |, (A.121)
N

onde £, M e N sédo os momentos aerodinamicos resultantes de rolamento, arfagem e
guinada escritos nos eixos z, y € z do sistema do corpo. Agora, substituindo a Eq. (A.121)
em (A.120) e isolando p, ¢ e 7, as equagdes da dinamica de rotagao ficam escritas como

_Ixxlxzpq + Ig?z(_(DT - I:chlyypq + I:chlzzpq + ImzN + Iyylzzqr - ISZQT + Izzﬁ
[;EQZ - [szzz ’

p=
(A.122)

[xz [ng_[:pZQ_[zz -
j= —tzPl T feP el M (A.123)

vy

P b5 qr yyPq + e N ? ?pq + Lo dyyqr ar 41l jog
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A.11.5 - Forcas e Momentos

Para resolver as equacdes da dinamica translacional e da rotacional, é necessario
definir as forcas F), Y, e Z, e os momentos £, M e N. A forga resultante é dada pela
soma das forgas aerodinamicas, propulsiva e peso escritas no sistema do corpo conforme

> F=|Y | =F,+F+F, (A.125)

A resultante das forcas aerodinamicas L, D e Y atua no CM da aeronave. Es-
sas forcas sao determinadas por um modelo aerodindmico e sao escritas no referencial
aerodinamico como

X, -D
SFo=| v, |=0| -y |. (A.126)
Z, —L

Assume-se que a linha de acéo da linha da forga de trag@o 7 esté contida no plano
longitudinal da aeronave com um angulo de incidéncia ar. Assim, a forga de tragéo pode
ser escrita no sistema do corpo como

T cosap
Y F = 0 . (A.127)

—T'sinag

A forca peso escrita no referencial inercial pode ser transformada para o sistema do

corpo como
mys
Y Fy=|mg, | =Ci| 0 |. (A.128)
mg. mg

O momento resultante é dado pela soma dos momentos aerodindmico e propulsivo
escritos no sistema do corpo conforme

c L,
d>F=|M|=| M.+ M, |, (A.129)
N Na

onde M;, é a componente em y do momento propulsivo. O momento propulsivo € dado
como o produto vetorial entre o vetor posigdo de aplicagdo datragdor; =[z; 0 z]' ea
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forca propulsiva F, resultando em

M, 0
M= | M, | =| zTcosap+xTsinap | . (A.130)
M., 0

A forca de sustentagao, dada em N, do modelo aerodinamico em questao é definida
como

L:qooS(C’LO+CLaa+C’L66 5e+viCLq q). (A.131)

A forca lateral, dada em N, é

b
Y =g S <Cyﬁ B+ (Cyp+Cy 1) vt Cys. 0a + Cy, ) : (A.132)

O momento de rolamento, dado em Nm, é
L=goSh ((Jlﬁ B+ (C,p+Cyr+Cy B)V—i + Gy, 0+ Ciy, 5T) . (A.133)
O momento de arfagem, dado em Nm, é

M=qoSe (Cmo + Con 0+ (Cony g1, d)é + Cony. (58) . (A.134)

O momento de guinada, dado em Nm, &

b
N=qgoSb (Cnﬁ B+ (Cn,p+Cp 1 +Cn3 ﬁ)v— + Chs, 0a + Chs. 6T> , (A.135)

em que ¢ e A sdo nulos.
Um modelo do sistema de propulsao elétrico é proposto como

V™
T=dT, | — , A.136
(ve) (A.136)

onde d é o controle de poténcia (d < 1), T, é a for¢a de tragédo no equilibrio, V. € a veloci-
dade no equilibrio e n, = —1. A poténcia de equilibrio é dada por P. =T, V., ou seja, ela
€ considerada constante. O equacionamento proposto em A.136 resultaem P = d P..

A.11.6 — Condicao de Equilibrio

O movimento, ou o estado, de qualquer sistema dinamico linear pode ser descrito
por um arranjo minimo de variaveis chamado variaveis de estado. O nimero de variaveis
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de estado que descreve completamente o movimento do sistema depende do niumero de
graus de liberdade que o mesmo possui. No modelo de espaco de estados nao linear, a
equacao de estado pode ser escrita como

X = f(X,U,1), (A.137)

onde X é o vetor de n variaveis de estado, U € o vetor de m variaveis de controle e f é a
funcao de estado. A equagao de saida pode ser dada por

Y = h(X, U, 1), (A.138)

onde Y € o vetor de r variaveis de saida e h é a funcao de saida.
O vetor de estados X é composto por

X= [V a0 qg HPB ¢ ¢ pr z (A.139)
O vetor de controles U é
U=[d 4. 4, 6%, (A.140)

onde d € a posi¢ao da manete de poténcia (adm), J. € o angulo de deflexao do profundor,
0, € 0 angulo de deflexdo dos ailerons e 9, € o angulo de deflexao do leme.

Ao realizar uma linearizagao em torno de um ponto de equilibrio, a equagéao de
estado de um sistema linear invariante no tempo pode ser escrita como

x(t) = Ax(t) + Bu(t), (A.141)

onde x € o estado perturbado X — X,, (o subindice e refere-se ao estado de equilibrio), u €
o controle perturbado U — U,, A é a matriz de estados de dimensdon x n e B é a matriz
de controle n x m. A Eq. (A.141) define simultaneamente n equagdes diferenciais lineares.
Para determinar as variaveis de saida do sistema, define-se a equacao de saida como

y(t) = Cx(t) + Du(t), (A.142)

onde y é a saida perturbada Y — Y., C € a matriz de saidas de dimensdaor xne D é a
matriz direta » x m.
As matrizes de estado A e de controle B sao dadas por

_9f
- 9U

X=X, U=U, X=X., U=U.

A=——= : B

X (A.143)
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e as matrizes de saidas C' e D,

Oh oh
~ X - P=ag

X=X, U=U. X=X, U=U.

C (A.144)

A matriz A é encontrada a partir de diferencas finitas entre o vetor da fungao de
estado do sistema com uma perturbacgao nas variaveis de estado (incremento) e o vetor da
funcé@o de estado de equilibrio.

A matriz B é encontrada a partir de diferencas finitas entre o vetor da funcao de
estado do sistema com uma perturbacdo nas variaveis de controle (incremento) e o vetor
da fungao de estado de equilibrio.

E possivel separar os movimentos longitudinal e latero-direcional a partir das ma-
trizes A e B. Dada a matriz A e B apresentadas, a separacao da dinamica longitudinal é
realizada excluindo as linhas e colunas associadas as variaveis que nao sao de interesse.
Nesse caso, a dindmica longitudinal considera apenas os estados V, 6, «, q, e H e 0s
controles d e J.. A dinamica latero-direcional considera os estados (3, ¢, p, v € {) € 0s
controles 9, € §,.

Os autovalores sdo os zeros da equagao caracteristica de um sistema. A frequéncia
natural ndo amortecida esta relacionada com o termo complexo dos autovalores, enquanto
o amortecimento é o cosseno do angulo relativo ao autovalor, medido em relagdo ao se-
mieixo negativo real. Se a parte real dos autovalores das matrizes Alg (Aiong) € Alp (ANias)
for menor que zero, a aeronave é dinamicamente estavel. Dessa forma, a qualidade de
voo pode ser interpretada similarmente ao apresentado por Souza (2005), entretanto sob
a otica da qualificacédo dos niveis de voo para aeronaves remotamente pilotadas.
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