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Resumo. Este trabalho tem como objetivo o estudo, implementacéo e validacdo de métodos semi-empiricos utilizados
para estimar as derivadas de estabilidade estaticas longitudinais de uma aeronave regional ainda em sua fase de
anteprojeto. Estas derivadas sdo importantes para se avaliar as caracteristicas de estabilidade e controle de uma
aeronave. Para isso, foi elaborado um cédigo computacional, desenvolvido em linguagem Matlab, tendo como base
para o calculo das derivadas a metodologia ESDU. Nos pontos onde esta metodologia ndo apresentou exatidéo, dois
outros procedimentos de célculo foram utilizados, desenvolvidos: (i) pelo Prof. Dr. Jan Roskam e (ii) pela NASA,
relatado no NASA TND-6800. A geometria da aeronave é inserida como dados de entrada do programa/codigo, que
calcula as derivadas considerando a contribui¢do de cada componente da aeronave e efeitos aerodinamicos. Os
resultados obtidos sdo comparados a resultados experimentais provenientes de ensaio em tlnel de vento, com o
objetivo de validar a metodologia.

Palavras chaves: Aerodinamica, derivadas de estabilidade estaticas longitudinais, anteprojeto de aeronaves.
1. INTRODUCAO

Em termos préaticos, o objetivo deste codigo computacional é auxiliar o engenheiro ou estudante de engenharia
aeronautica a prever as caracteristicas de sustentacdo e momento de arfagem de um novo projeto aerondutico. Essas
caracteristicas sdo comumente expressas nas seguintes relacdes:

o Coeficiente de sustentagdo por angulo de ataque (curva CL x o);

o Coeficiente de momento de arfagem por coeficiente de sustentacdo (curva CM x CL).
1.1. Descri¢do matematica da curva CL x ¢ de uma aeronave

A figura 1 tras um esbogo da curva CL x a de uma aeronave. A parte linear da curva pode ser escrita de acordo com
a equacdo (1), onde o CL, é o coeficiente de sustentacdo para &ngulo de ataque nulo da aeronave e 0 CL, é a

inclinagdo da curva CL x o da aeronave.
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Figura 1. Curva CL x o de uma aeronave.

CL=ClL,+CL,a )
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A inclinagéo da curva CL x a (CL, ) pode ser estimada de acordo com a equacéo (2). Essa expressdo leva em

consideracdo a contribuicdo de cada componente da aeronave para o coeficiente: (i) asa-fuselagem, (ii) empenagem
horizontal, (iii) pilone e (iv) nacele. A definicdo e estimativa de cada parametro serd mostrada adiante.

S de « S «  W,-l-n de (2
CL, =K, -Cly, +7,—2CLy|1-—0 |+ K, -, —CL, +K,, -7,——"—CL,, |-|1-—2
a 1 ow T TTh Sw ah( daj ( p "Tlp SW op n "7 SW anJ ( da

O CL, pode ser estimado de acordo com a equagéo (2), onde novamente a contribuigcdo de cada componente da
aeronave para o coeficiente é levada em consideragéo.

: S : @)
Cl, =Ky 'CLmN('w - %W)Jr T S_hCLah(lh —€oh _aoh)+
w
* Sp ; Wy -lpen
+ Kp My —CLap(lp — Eopn —aop)+ Ky 17, S—CLOm(.SOpn —aon)
w w

O angulo de ataque para sustentagdo nula da aeronave ( ¢, ) pode ser estimado de acordo com a equagéo (4).

_ Cl (4)

“=TeL,

1.2. Descrigdo matematica da curva CM x CL e CM x o de uma aeronave

O comportamento do coeficiente de momento de arfagem em relagdo ao CG da aeronave € muito importante para a
andlise da estabilidade e controlabilidade da aeronave. O centro aerodindmico de uma aeronave também é um ponto
muito interessante para o estudo do comportamento do coeficiente de momento, pois neste ponto o0 CM néo varia com o
angulo de ataque. A equacdo (5) relaciona o coeficiente de momento em um ponto de referéncia qualquer com o centro
aerodindmico da aeronave.

CM ¢ =CMCA_CL(XCA_Xref) %)

A figura 2 apresenta as curvas caracteristicas CL X o e CM x CL que devem ser utilizadas em conjunto para a
determinagdo dos valores de CL e do angulo de ataque (o) da aeronave compensada longitudinalmente. Esta
compensagéo ocorre quando CM,, = 0 em torno do centro de gravidade da aeronave ( X ¢ = Xcg )

CLmax
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/ v |
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Figura 2. Utilizag&o conjunta das curvas CL x a. e CL x CM, para determinagéo
das caracteristicas da aeronave compensada longitudinalmente.
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A equacdo que relaciona o coeficiente de momento de arfagem com o coeficiente de sustentacdo da aeronave,
considerando a contribui¢do de cada componente da aeronave é mostrada a seguir:

CM 4 = CMCAN “LCMCAf -K; 'CLW()?CAM - )zref )+ (6)
S, ¢C S — _

+77h—h—hCMCAh _Uh_hCLh(XCAq = Xref )+
Sw Cref S

> CM -K," %o el (>? X )
+’7pS CA, : pg p\/NCA, = Mref +

S | * S _ _
+77n_n nac CMCA, - K, 'nnS_nCLn(XCA] _Xref)

w ~ref w

E possivel determinar uma relagéo entre o coeficiente de momento de arfagem e o angulo de ataque da aeronave,
que é muito Util para a determinacdo da posicdo do centro aerodinamico da aeronave (CA) e o coeficiente de momento
em relacéo a este ponto. A equacéo (7) descreve esta relacdo:

CM,y =CM, +CM & @)

v

Figura 3. Curva CM X a de uma aeronave.
O CM, eo CM,, séo estimados de acordo com as equagdes abaixo:
CM, =CMcp —Cly (Xea — Xier ) ®)
CM,, =—CL, (Xca— Kot ) 9)

O coeficiente de momento de arfagem da aeronave no centro aerodindmico (CMg,) é calculado através da
expressao:

CMgp = CMgn +CMcgp — Ky -Clyy iy — @ow)- (Xea, — Ko+ (10)

S, ¢ S : X X
+77h S_h : CMcp, _Uhs_h'CLah ~(in = &on —aoh)'(XCAh _XCA)+

w ~ref w

S, ¢ » S - X X,
+77p_p_pfcl\/|CAp -Kp 'Tips_p'CLap '('p _5opn_“op)'(XCAp _XCA)+

w “re w

S, | S X, X,

- 5 nac CMCA,] K S” -CL,, ~(80pn_aon)'(XCAn _XCA)

w

A posico horizontal do centro aerodinamico da aeronave ( X, ), dado em fracdo da corda média aerodindmica da
asa, utilizando o proprio conceito da definicdo de CA, fazendo-se CM_ = 0 e X, =Xcg € é dado através da
equacéo (11).
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2. METODOLOGIA DE CALCULO

2.1. Estimativa da curva CL x a de uma aeronave

2.1.1. Inclinagéio da curva CL x a de uma aeronave (CL, ). Estimativa dos pardmetros da equacéo (2).

O par@metro K, considera a interferéncia no escoamento gerado pela jungdo asa e a fuselagem, assim como a

pequena parcela de sustentacdo gerada pela fuselagem. Ele pode ser estimado de acordo com a equacdo (12), retirada do
ESDU 89042, equacdo (2.1), e esté definido abaixo:

S w2
Ky = [l+ 2,15-ﬂj- wexp | 7T W
b) s, 2-CL, -s,

(12)

Onde w € a largura maxima da fuselagem, b € a envergadura da asa, S, € a area da asa exposta, S,, a area da
asa de referéncia, e CLaW a inclinagdo da curva CL x o da asa.
O CL,, pode ser estimado de acordo com a metodologia descrita no ESDU 70011. A referéncia apresenta dados

em forma de &baco onde 0 pardmetro de inclinagéo da curva CL x o da superficie de sustentagéo [(]/ A)- CL, ] é plotado
contra [ fA] e [ Atan(Ay,,) ] para valores de afilamento (A) de A =0, A =0,125, A=0,25, . =0,5 ¢ A = 1. O parametro

de compressibilidade () é definido por S =+/1—Mach? , A é o alongamento da asa e A4y, 0enflechamento em 1/2 da
corda da superficie de sustentacéo.
O parametro 77, relaciona a pressdo dindmica do escoamento que passa pela empenagem horizontal ( Q) com a

pressdo dinamica do escoamento que passa pela asa (q). O ESDU 89029 sugere um parametro de eficiéncia da
empenagem horizontal (Et) que além de abordar a questdo da diferenca de pressdo dinamica, avalia o efeito da camada
limite do corpo onde a empenagem estd instalada e a interferéncia do corpo na distribuicdo de sustentagdo da
empenagem. Para aeronaves com cauda convencional, este pardmetro é funcdo da razdo entre a largura do cone de
cauda e a envergadura da empenagem horizontal, alongamento da empenagem e CL,, . Para aeronaves com cauda em

cruz ou em T, o parametro € funcdo da altura da empenagem horizontal e distancia do quarto da corda média
aerodindmica da asa. Efeitos de Mach s&o considerados para ambas as configuragdes.
O parametro S;, ¢é a area da empenagem horizontal, ¢ a inclinag@o da curva CL X o para a empenagem horizontal

considerada como elemento isolado (CL,;, ), pode ser estimada da mesma forma que o CL,, .
O efeito do downwash na empenagem horizontal é estimado através da metodologia descrita no ESDU 80020. O
angulo de downwash na empenagem horizontal (&) pode ser dado pela seguinte expressao:

1
Eh =& +—dgh (a—ap) (13)
da

) - u L dey . - R
Onde ¢, € o valor de &, para coeficiente de sustentagéo nulo, isto é quando o =g, € d—“ é a variacdo do angulo
o

de downwash com o éangulo da aeronave (gradiente de downwash). O parametroe, € funcéo da localizagdo da
empenagem horizontal, geometria da fuselagem, tor¢do da asa, incidéncia da asa na fuselagem e projeto da juncédo asa-
fuselagem, além do nimero de Reynolds. A metodologia do ESDU 80020 afirma que o parametro que mais influéncia o
&, € aaltura da empenagem horizontal acima da linha de centro da fuselagem e uma metodologia baseada unicamente
neste pardmetro é apresentada, assumindo que existe uma imprecisdo de + 1° na estimativa.

L de N .
Para a estimativa do d—h assume-se uma variacdo no gradiente de downwash para a altura da empenagem

a
horizontal (7), descrita na equacédo (14) abaixo:
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Onde [dﬂj é o gradiente de downwash para i = 0 e é funcdo da interferéncia da fuselagem, CL,, .

@y

alongamento, enflechamento e afilamento da asa, distancia da empenagem ao quarto da corda média aerodinamica da
asa, além da distancia da empenagem a linha de centro do vortex no intuito de se estimar um angulo de downwash
médio na empenagem horizontal para altura da empenagem igual a zero. A variagdo do gradiente de downwash com a

altura da empenagem horizontal L[dﬂj é estimada a partir do (iﬂj , CL,, € angulo de downwash médio na
@ Jo

¢r \da
empenagem horizontal. A figura 3 ilustra graficamente as equacgdes (13) e (14).
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Figura 3. Estimativa do angulo de downwash na empenagem horizontal.

O parametro Kp considera a interferéncia da fuselagem no pilone. Este pardmetro, porém, somente é valido para
aeronaves com motor montado em pilones atras na fuselagem. Devido a isto, 0 pardmetro aparece com um asterisco (*)
nas equagdes acima. A equacdo (15) faz a estimativa desta interferéncia e a metodologia de calculo foi obtida no

departamento de anteprojeto da Embraer.
2
wh, (15)
Kp=|1+—"
by
Onde wb, € a largura da secdo da fuselagem definida pelo plano do bordo de ataque do pilone e b, ¢ a

envergadura do pilone.
Devido a baixa sustentacdo gerada pelo pilone e nacele e devido a falta de uma metodologia para uma estimativa
preliminar, tanto o parametro 7, quanto 7, foram desconsiderados nesta analise. O parametro S, é a area de

referéncia do pilone. A inclinagdo da curva CL x a do pilone CL,,, para aeronaves com motor montado em pilones
atras na fuselagem, pode ser estimada da mesma forma que o CL, . Para aeronaves com motor montado em cima da
asa, 0 parametro CL,, foi desconsiderado na analise.

Analogamente ao que acontece com o pilone, o pardmetro Ky considera a interferéncia da fuselagem na nacele e
também somente é valido para aeronaves com motor montado em pilones atras na fuselagem. Devido a isto, também
aparecem com um asterisco (*) nas equacdes acima. A equacao (16) faz a estimativa desta interferéncia e a metodologia
de célculo também foi obtida no departamento de anteprojeto da Embraer.

wh, JZ (16)
Yn

Onde wb, é a largura da secéo da fuselagem definida pelo plano de tomada de ar da nacele e y,, a posicéo lateral da
nacele.
O parametro w, é a largura da nacele, 1, o comprimento da nacele, e n € o nimero de motores da aeronave.

Kn:(1+05-
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A inclinagdo da curva CL X a da nacele considerada como elemento isolado (CL,,) foi estimada com base na
metodologia descrita no ESDU 78013, onde o parametro é funcdo da razéo entre a largura e 0 comprimento da nacele.

de
O gradiente de downwash para a combinagdo pilone-nacele —=" foi estimado de acordo com a metodologia
o
descrita no ESDU 78013 e é dado pela equagdo:
depn _ 2HCL,, (17)

da - A,
Onde o parametro H é funcdo do enflechamento da asa, da distancia entre a entrada de ar da nacele ao quarto de
corda da asa e da envergadura da semi-asa.

2.1.2. Coeficiente de sustentacdo para angulo de ataque nulo da aeronave ( CLy). Estimativa dos parametros da
equacéo (3).

As contribuicbes do pilone e nacele ndo foram consideradas para estimativa do CL, da aeronave e o terceiro e

quarto termo da equacdo (3) foram desconsiderados. Boa parte dos pardmetros da equacdo (3) sdo 0os mesmos da
equacdo (2) e somente os pardmetros que ainda ndo foram comentados é que serdo analisados nesta se¢éo.

O parametro i, € o angulo de incidéncia da asa na fuselagem. O pardmetro ¢,,,, € 0 angulo de ataque da asa para
coeficiente de sustentacdo nulo da asa e foi calculado de acordo com a metodologia descrita no ESDU 87031. Segundo
a metodologia, 0 «,, é a soma da contribui¢do de uma parcela devido ao arqueamento do perfil e outra devido a torcéo

efetiva da asa.
O parametro i, é o angulo de incidéncia da empenagem horizontal. O pardmetro «,,, € 0 angulo de ataque da

empenagem horizontal para coeficiente de sustentacdo nulo da mesma. Pode ser estimado da mesma maneira que o

o, - O pardmetro &, € o angulo de downwash para angulo de ataque nulo da aeronave e foi estimado de acordo com
a equacéo abaixo:
dey, (18)
Eoh = &0 ~Cowb "

da

2.1.3. Angulo de ataque da aeronave para coeficiente de sustentacio nulo (). Estimativa dos parametros da
equacao (4).

Ao estimar-se os parametros das equagdes (2) e (3), consequentemente obtemos o resultado da equagéo (4).
2.2. Estimativa da curva CM x o de uma aeronave
2.2.1. Inclinagdo da curva CM x a da aeronave (CM,, ). Estimativa dos parametros da equagéo (9)

Substituindo-se a equagio (11) na equagéo (9) e considerando X, = X , temos:

dgh (19)

CM, = K1‘C|—aw(>zce - )TCAM )+ T %CLah( —Ej'(ice - YCAH )+

S de _ _ S de _ _
P pn pn
+Kp"7ps 'CLap'(l d J'(XCG XCAp) Kn -7 Sn 'CLan'(l_ d j'(xce xc&)
w w

Todos os pardmetros da equacdo (19) foram estimados anteriormente com exce¢do dos centros aerodindmicos dos
componentes considerados de maneira isolada.

O centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem Xca,s € O centro aerodinmico da asa X, incorporado ao
deslocamento provocado pela fuselagem no coeficiente (AHN/Cref ). Ele é considerado positivo quando localizado

depois do bordo de ataque da corda média aerodinamica da asa em planta, é dado em fracdo da corda, e é expresso pela
equagcdo (20), retirada do ESDU 76015, equacéo (2.1).

_ _ AH (20)
Xeawt = Xcaw -—n
Cref

O centro aerodindmico da asa X,, € estimado através da metodologia descrita no ESDU 70011, que apresenta
abacos onde 0 X, € plotado contra [ SA] e [A] para valores de [ Atan(A,,,)] de 0 a 6 em degraus unitarios.
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O deslocamento provocado pela fuselagem no centro aerodinamico da asa (AHy /¢ ) foi estimado com base na
metodologia descrita no ESDU 76015. O termo de corre¢do é dado pela equacdo (21).

2 (21)
AHy __cdFG {1+0,15(g— ﬂ—(Kl+}tK2)

Cref CrefCLowaw
Onde c, é a corda na raiz da asa de referéncia (asa exposta);d é a largura da fuselagem no bordo de ataque do c; ;

CL,, é a inclinacdo da curva de sustentacdo da asa, discutido na se¢do 2.1.1; o fator F considera o efeito do
comprimento da fuselagem a frente e a retaguarda da asa; o fator G considera o efeito da largura da fuselagem e é
funcéo do parametro B (efeito de compressibilidade), e do pardmetro d; h é a altura da fuselagem no bordo de ataque do
c, ; o fator K1 considera o efeito do enflechamento da asa e é fungdo de d/b,, AtanAy,,, e afilemento (1), onde b, é a
envergadura da asa. O parametro K2 é um fator de correcéo do pardmetro K1 em fungdo dos pardmetros SA, AtanA,
onde A é o enflechamento no bordo de ataque da asa.

O centro aerodindmico da empenagem horizontal X,y , foi aproximado pelo quarto da corda média aerodinamica
da empenagem horizontal, considerada como elemento isolado.
T X(c/4)h (22)
cAn cref
Da mesma maneira que a empenagem horizontal, o centro aerodindmico do pilone YCAP, foi aproximado pelo
quarto da corda média aerodinamica do pilone, considerado como elemento isolado
- X (c/4)p (23)
cref

O centro aerodinamico da nacele )TCAn , foi aproximado por um quarto do comprimento da nacele.

- X (c/4)n (24)
Xom = cref

2.2.2. Coeficiente de momento de arfagem da aeronave para coeficiente de sustentacéo nulo (CM,). Estimativa
dos parametros da equacéo (8)

Substituindo-se a equagéo (10) na equagéo (8), e considerando X, = Xcg , temos:

va 2 Sy ¢
CMO :CMCAN +CMCAf _(CLO)Wf (XCAM — XCG)+ h S_h . h
w

CMcap, —(Clo)n '(%CAﬁ —)?ccs)Jr (25)

ref

S, ¢ — — S | _ _
+1p S_pc_pCMCAp —(CLlo)p '(XCAp _XCG)+77n S—”%CMC,\” —(CL)n '(XCAn - XCG)
w “ref w “ref

r

Onde os Unicos parametros ainda ndo determinados nesta equacéo sdo os coeficientes de momento de arfagem no
centro aerodindmico dos componentes.

O coeficiente de momento de arfagem no centro aerodinamico da asa CMc,, ¢ estimado através da metodologia
descrita no ESDU 87001. O CM¢, € a soma de duas contribuicBes. A primeira contribuicdo vem da integragdo ao
longo da envergadura dos valores locais (se¢do) de Cm,, modificados pelos efeitos da forma em planta da asa. A

segunda contribuicdo, adiciona o efeito da torcdo, fazendo-se uma outra integragdo ao longo da envergadura do
pardmetro Cy o -CMg/Crer , ONde C, 1o € 0 coeficiente de sustentacdo local devido ao efeito de torgdo, cmg é a corda

média geométrica da asa e C,s a corda média aerodindmica da asa. O resultado dessa integracdo nos fornece a

distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura para sustentagdo nula da asa. Esse resultado é a combinacdo da
tor¢ao geométrica da asa e o que a metodologia chama de “tor¢ao devido ao arqueamento”, para os casos em que a linha
de arqueamento e, portanto, o &ngulo de ataque local para sustentacdo nula, varia ao longo da envergadura.

O coeficiente de momento de arfagem da empenagem horizontal considerada como elemento isolado (CMc, ) pode

ser estimado da mesma maneira que o coeficiente de momento de arfagem da asa (CMc, ), utilizando a metodologia
descrita no ESDU 87001.
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3. VALIDAGAO DOS RESULTADOS

O cddigo computacional foi validado com base no ensaio em tlnel de vento de duas aeronaves: uma aeronave
regional com trés configuracdes: motor montado em pilone atras na fuselagem, motor em baixo da asa e motor em cima
da asa; e com uma aeronave de pequeno porte da aviacdo geral com motor montado na asa, sem pilone.

Os graficos abaixo fazem a comparacdo entre os dados teoricos, estimados pelo programa, e os resultados
experimentais de ensaio em tdnel.

CLouCM

== CL exp
CM exp

=L tedrico

= CM tedrico

Figura 4. Curva [CL e CM] x [a] da aeronave regional configurada com motor atras na fuselagem.

cL/cm

==L exp
CM exp
——CL tedrico

=——CM tedrico

¥

Figura 5. Curva [CL e CM] x [a] da aeronave regional configurada com motor em baixo da asa.
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cL/cm

—4=—CL exp
==CM exp
=——(CL tedrico

—CM tedrico

Figura 6. Curva [CL e CM] x [a] da aeronave regional configurada com motor em cima da asa.
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Figura 7. Curva [CL e CM] x [a] da aeronave da aviacdo geral.
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4. CONCLUSAO

A curva CL x o apresentou bons resultados para todas as configuracfes analisadas, exceto o parametro CL, para a
aeronave regional com motor em cima da asa.

A curva CM x o apresentou erro em duas situac@es:

e Estimativa do parametro CM, da Aeronave da Aviagdo Geral, configuracdo aeronave completa.

e Estimativa da inclinacdo da curva (CM,) da Aeronave Regional configurada com motor em cima da asa.

A metodologia desenvolvida para a valida¢do das curvas no trabalho foi:
i. ldentificar os coeficientes aerodindmicos que apresentaram erro na comparagao com o resultado experimental.
ii. Procurar nas equacdes parametros que sejam a possivel causa do erro.
iii. Melhorar a metodologia de estimativa destes pardmetros.
iv. Validar novamente o resultado.

Por fim, baseado nos resultados apresentados, acredita-se que o codigo é uma ferramenta Util de engenharia, que
apresenta um grau de precisdo razoavel, principalmente para analises preliminares, ja que o cédigo foi fruto de um
estudo profundo de metodologias e comparacGes detalhadas com resultados experimentais.
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