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Abstract

This work aims to present a methodology for performance
analysis for light aircraft. Based on well-known references of
aeronautical engineering and standards, the theoretical reference
presents the concepts of calculation for each particular phase of flight
in which the airplane is, adding to the calculations and tests
performed with the powerplant. The methodology used takes into
account the suggested steps for the aircraft design, where the input
data are present in the preliminary design, according to the
characteristics intended in the conceptual stage in order to select the
best powertrain combination that meets the requirements of the
competition and deliver the best performance for the aircraft. The use
of EXCEL and MATLAB software for data calculation and iterations
is essential for the correct observance and evaluation of the obtained
results. A comparative table and graphs will be elaborated for a better
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visualization of the efficiency and behavior of each powertrain in order
to obtain the best levels of performance according to performance
calculations, observing their occurrence through bench test. Lastly, the
best performing engine and propeller selection will be used.

Resumo

Este trabalho tem como objetivo a apresenta¢do de uma
metodologia para a andlise de desempenho para aeronaves leves.
Baseado em referéncias conceituadas de engenharia aerondutica e
normas, o referencial teérico apresenta os conceitos de cdlculo para
cada particularidade de fase de voo em que o avido se encontra,
somando se aos cdlculos e testes executados com o sistema
motopropulsor. A metodologia utilizada leva em consideragdo as
etapas sugeridas para o projeto de aeronaves, onde os dados de
entrada estdo presentes no projeto preliminar, de acordo com as
caracteristicas pretendidas na etapa conceitual com o intuito de
selecionar a melhor combinagdo motopropulsora que atenda aos
requisitos da competicdo e gerem a melhor performance para a
aeronave. A utiliza¢do de softwares EXCEL e MATLAB para cdlculo
de dados e iteragoes necessdrias se faz fundamental para a correta
observdncia e avaliagdo dos resultados obtidos. Uma tabela
comparativa e grdficos serdo elaborados para uma melhor
visualizacdo da eficiéncia e comportamento de cada conjunto
motopropulsor visando obter os melhores niveis de performance de
acordo com cdlculos de desempenho, observando sua ocorréncia
através de teste de bancada. Por fim, a selecdo de motor e hélice com o
melhor desempenho serd utilizada.

INTRODUCAO

Com o grande avanco da industria aeronautica, cada vez mais esta
sendo necessitado o desenvolvimento de pesquisas para o
aperfeicoamento de técnicas de projeto de uma aeronave. Dentro desse
projeto, pode-se citar como alguns componentes de interesse a reducao
de custos e o aumento da eficiéncia. Um dos projetos abordados
fortemente na atualidade sdo os veiculos aéreos nio tripulados, ou
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VANTS. Seu porte pequeno e maior versatilidade, junto com um
menor custo, trara grandes efeitos ndo apenas a aviacdo, mas como
para a sociedade.

O trabalho tem como objetivo apresentar o projeto base de
analise de desempenho de uma aeronave, sendo a andlise feita em
todas as fases de voo visando a competicio SAE Brasil Aerodesign,
para que a metodologia sirva de base para futuros projetos
aeronauticos.

A analise proposta pelo trabalho serda delimitada tendo o foco
em aeronaves de pequeno porte, ndo tripuladas e movidas por uma
propulsdo convencional motor-hélice.

O contexto do estudo sera a metodologia utilizado pela equipe
Urutau Aerodesign nas competi¢ées anteriores.

METODOLOGIA

O desenvolvimento do projeto se darda de uma forma dedutiva, pois
ocorrera uma andlise partindo de principios gerais, logo apés é feita a
verificagdo de maneira conclusiva de um caso em especifico, através de
uma analise estatistica dos dados obtido em procedimentos
experimentais. Em geral, é feita a combina¢do de dois ou mais
métodos. Isto porque nem sempre um dnico método é suficiente. Dessa
forma serdo englobados métodos experimentais, juntamente de
pesquisas bibliograficas, para o desenvolvimento desta pesquisa.

Emprega-se a estratégia de pesquisa do estudo de caso, que
segundo [1], “E um tipo de pesquisa qualitativa e/ou quantitativa,
entendido como uma categoria de investigacdo que tem como objeto o
estudo de uma unidade de forma aprofundada, podendo tratar-se de
um sujeito, de um grupo de pessoas, de uma comunidade etc.”. A
utilizacdo da ferramenta de pesquisa bibliografica adota-se nesta
pesquisa, aliado a pesquisa experimental que conforme [1] “é mais
frequente nas ciéncias tecnolégicas e nas ciéncias biolégicas. Tem
como objetivo demonstrar como e por que determinado fato é
produzido.”

No ponto de vista de procedimentos, os experimentos irdo
consistir, em submeter os objetos de estudo a certas varidveis, em
condig¢des controladas e conhecidas pelo investigador, para observar os
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resultados que a variavel produz no objeto [2]. Com base nessa teoria,
sera feita a coleta dos principais dados de desempenho da aeronave,
para uma avaliacdo estatistica, buscando comparar com os dados
obtidos na aplicacdo da teoria, para depois ser feita a avaliacido
qualitativa de suas caracteristicas de desempenho. A figura 1
apresenta um diagrama onde demonstra os testes realizados e os
respectivos dados coletados em cada procedimento.

Teste estatico

Empuxo estatico maximo Rpm com empuxo maximo

Corrida em solo
Comprimento de pista para

d«oliem

Teste de voo

Velocidade Velocidade Altitude
maxima de estol maxima

|¢

Velocidade de decolagem Aceleragao

Angulo de

Raio de curva inclinag3o Autonomia

|¢

Teste de pouso

Velocidade minima para aterri G i de pista para issags

Figura 1. Testes experimentais.

Para a coleta de dados sera utilizado um sistema embarcado de
telemetria, baseado em um microcontrolador acoplado a médulos de
sensores. Foram escolhidos os seguintes parametros para a coleta de
dados: longitude, latitude, altitude, WOW (Weight On Wheels —
binario representando se a aeronave esta em solo ou em voo), angulos
de inclinagdo nos 3 eixos e RPM do motor. Tais parametros foram
escolhidos pela relevancia na comprovacio das hipéteses
apresentadas.

Anadlise

A analise trata-se de apresentar os resultados obtidos por meio da
metodologia proposta para calculo do desempenho da aeronave, aliado
com os dados coletados em voo por meio da telemetria embarcada. As
férmulas e conceitos abordados sdo de autores conceituados da
aeronautica como [3], [4], [5], [6], [7].

Empuxo Estatico
A determinacdo do empuxo estdtico se dar por meio de ensaios
praticos das hélices, acoplando o conjunto motopropulsor em uma
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bancada interligada a um dinamoémetro, ou através de modelos
matemdticos baseados na poténcia do eixo motor. Para fazer uma
analise analitica utiliza-se o modelo proposto por [8] demonstrado na

Eq. (1): ,

Ty=0=Krp (1)

Onde T,-, é o empuxo para velocidade nula (Ib), K7, é o coeficiente de

ot - ¥

empuxo estatico, P, é a poténcia no eixo do motor (hp), n,,. € a rotagio

da hélice (rpm)e W o diametro da hélice (ft). O valor de ki ,,é

encontrado através da equacio proposta por [9] mostrada na Eq. (2):
K1,=57000.(1,97 — E} (2)

Onde Ky, € o coeficiente de empuxo estatico, p o passo da hélice e W o

diametro da hélice.

Empuxo Disponivel
Para o calculo do empuxo disponivel utiliza-se a seguinte Eq. (3):

)

Onde Ty é o empuxo disponivel (N), Pz é a poténcia no eixo do motor
(hp), 1y € a eficiéncia da hélice, v a velocidade, p, a massa especifica do

ar ao nivel do mar, g, a massa especifica do ar em certa altitude.

Empuxo Requerido
Para o calculo do empuxo requerido utiliza-se a Eq. (4):

W
T T/ )

Onde Ty é 0 empuxo requerido (N), W é o peso total da aeronave (N), ¢,

Tg

o coeficiente de Sustentacédo, € o coeficiente de arrasto.

Influéncia da altitude sobre o empuxo requerido e disponivel
Reduzindo a massa especifica do ar a eficiéncia da hélice diminui
devido a menor quantidade de massa de ar presente sendo deslocada.
Para o calculo do empuxo requerido é realizada uma pequena
alteracgdo nos coeficientes aerodinamicos.

O coeficiente de sustentacdo é calculado com o p, da altitude

em estudo.
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2w

=———=1(5
Pr-5.0° ©

Lk

Onde ¢,;, é o coeficiente de sustentacdo a certa altitude, p, a massa
especifica do ar a certa altitude, v a velocidade, 5 a area projetada, Wo

peso total da aeronave.
Consequentemente o polar de arrasto, que tem o €, como

variavel, é remodelado:

Cn
[
medR (©)

Onde ¢, é o coeficiente de arrasto a certa altitude, €y, 0 coeficiente de

Cpr= Cpot+

arraso parasita, €, o coeficiente de sustentagio a certa altitude, « pi, e

a eficiéncia de envergadura, AR a razio de aspecto.

Influéncia da altitude sobre a poténcia requerida e disponivel
A poténcia requerida pode ser calculada de forma simples com a Eq.

(7):
Prp = Tgp-v (7)

Onde Pz, é a poténcia requerida a certa altitude (Watts), Tz, empuxo
requerido a certa altitude (N), v a velocidade (m/s).
Ou:
Rh = ||72I W iﬁh (8)

Pr.5.Cpy,
Onde Py, é a poténcia requerida a certa altitude (Watts), €, € o
coeficiente de sustentacdo a certa altitude, € ;, o coeficiente de arrasto
a certa altura , p, a massa especifica do ar a certa altitude(kg/m?), v a
velocidade (m/s), S a area projetada asa (m2?), W o peso total da

aeronave .
Para o célculo da poténcia disponivel, uma aproximacio
semelhante é realizada:
Ppp = Tpp- v (9)

Onde P, é a poténcia disponivel a certa altitude (Watts), T,;, 0 empuxo
disponivel a certa altitude (N), v a velocidade (m/s).
Ou:

Pr

Ppy = Tpo-—.v (10)
Po
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Onde P,, é a poténcia disponivel a certa altitude, T, o empuxo
disponivel (N), » a velocidade (m/s), p, a massa especifica do ar ao

nivel do amar, p, a massa especifica do ar em certa altitude.

Voo de Planeio

O voo de planeio se resume pela capacidade da aeronave permanecer
voando numa trajetéria descendente de forma segura, sem empuxo do
motor, precisando. Nela sera calculada o angulo de planeio e a razao
de descida dadas pelas Eq. (11) e (12):

1
tan'y = Lf—D ('l'l)

R
=V siny (12)

Onde R/D é a razio de descida, v é a velocidade (m/s), y é o angulo
formado entre o eixo vertical do plano do avido e a for¢a peso.
A velocidade de planeio é dada pela Eq. (13):

Razao de subida
A razio de subida é calculada com base na sobra de poténcia e do peso
maximo de decolagem. A sobra de poténcia é resultado da diferenca
entre as potencias requeridas e disponiveis.

Considerando o voo em subida em velocidade constante,
encontram-se as seguintes equacgoes:

T=D+W.sing (14)
L=W.cos8 (15)

Onde T é a forca de empuxo (N), D a forca de arrasto (N), W a forca
peso (N), L a for¢a de sustentacio (N).

Multiplicando a equagéo (14) por v, obtemos:
T.v=D.v+W.vsin @ (16)
T.v—D.v
W
Analisando o termo obtido na Eq. (16), a velocidade v.sin & representa

=w.sinf (17)

a velocidade vertical da aeronave ou a razdo de subida (R/C). Os
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termos do lado esquerdo da Eq. (16) T.v e D.wv, representam a
poténcia disponivel e requerida, logo:
Pd - P?..
W
Sobra de potencia R
W =c 19

Este calculo possibilita observar o ponto onde a sobra de poténcia é

R
=v.sinf =~ (18
v.5in C( )

maxima. O mesmo serd o ponto de maxima razao de subida, também
sendo possivel determinar o angulo ideal para que esta condigio seja

satisfeita. As Eq. (20) e (21) demonstram tais condi¢es:
Pd — Pr}méx

R/Coniee = —— - (20)

R ,
—— =vw.sin (Bgméx) 21)

Cméx
) _ R .’f Cméx
= —1;:

(22)
chmax
i_‘J

sin (Eﬁg .
L_max

(23)

Oz = a‘rr:sen(

Desempenho de decolagem
A distancia de decolagem pode ser encontrada pela Eq. (24):
1,44 - W2
S S Coa (T—DD+ - W=D 077 0

Onde 5,, é o comprimento de pista para decolagem (m), g a aceleracao

da gravidade (m/s?), S a 4rea projetada da asa (m?), CLmax a
coeficiente de sustentacdo maximo, T a forca de empuxo (N), D a forca
de Arrasto (N), W o peso total da aeronave (N) L a forca de
Sustentacdo (N), p o coeficiente de atrito de rolamento, vio «
velocidade de decolagem (m/s).

Outra consideracdo na decolagem, tem base na norma FAR-
Part 23 (Federal Aviation Regulation), que regulamenta a velocidade
de decolagem para um valor que ndo deve ser 20% inferior a
velocidade de estol, por medida de seguranca, representado pela Eq.
(25):

2w

v =12+ |—— (25)
° -\JP'S'C.L-méx

EUROPEAN ACADEMIC RESEARCH - Vol. VI, Issue 9 / December 2019
4454



Renan Aratjo Janzen, Neilson Luniere Vilaga, Antonio Claudio Kieling, Marcos Dantas

dos Santos, Emile Diana Mendes de Azevedo, Sanches Ismael de Oliveira, Yoko Lucila
Takano e Silva- Metodologia de Anéalise de Desempenho de uma Aeronave de
pequeno porte para a Competicao SAE Brasil Aerodesign

Onde 1, é a velocidade de decolagem (m/s), W a forga peso (N), p a
densidade do ar, S a area da asa, €,,,:. 0 coeficiente de sustentagéo

maxima.

Desempenho de Pouso

A anilise de desempenho de pouso se desenvolve de forma semelhante
a de decolagem. Adota-se durante o pouso que a for¢a de empuxo sera
nula, procedimento que busca diminuir o comprimento de pista para a
parada da aeronave. A velocidade de aproximagdo para o pouso
recomendada pela norma (FAR), deve ser 30% maior que a velocidade
de estol.

. 1,69 - W72
O g P Comae ([0 +p- (W — L) o700
Onde §;, é o comprimento de pista para pouso (m), g a aceleragdo da

(26)

gravidade (m/s?), CLmax a coeficiente de sustentacdo maximo, D a
forca de arrasto (N), W o peso total da aeronave (N) L a forca de
Sustentagdo (N), pu o coeficiente de atrito de rolamento, vio a
velocidade de decolagem (m/s).

Voo em curva
O desempenho em curva apresenta dois parametros principais, o raio
de curvatura e a razdo de curva, representados respectivamente pelas
Eq. (27) e (28):

7

ve

R=——-—127)
g-vn?f—1
—
yns—1
_gvnt = (28)
1‘!
O fator de carga que atua na aeronave no voo de curva é dado por:
L
=— (29
n=1 (29)

Onde n é o fator de carga, L é a for¢a de sustentacido, W é a for¢a peso.
O angulo de inclinagdo é dado por:

1
— cos—12
@ = cos - (30)
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RESULTADOS

Neste topico serdo apresentados os resultados obtidos, durante o ano
de 2017, com base na metologia introduzida para a realizacdo de
calculos. Além disso, os dados coletados em voo por meio de telemetria
também serido expostos. Por fim, por meio destes dados sera possivel
avaliar a utilizacdo da metologia proposta pelos autores.

Com os testes de bancada realizados com o motor O.S. 91 FX,
foram encontrados os resultados do grafico da figura abaixo.

Tragdo disponivel para h=0m

Tragzo (N)

Tri-pa Master 117 (12960 RPM)
15 ——— APC 136 (12000 RPM)

apc 13X8 (10320 RPM)

10 ——— mAS 52 12X5 (13710 RPM)
Master 13¢5 (11790 RPM)

0 5 10 15 20 25 30
Velocidade (m/s)

Figura 2. Grafico dos resultados de ensaio em bancada.

Tempo WOow HP Vcas RPM
(seg) (bit) (m) (m/s)  (RPM)
37795,3 0 46,98 0,11 8100
37795,4 0 46,31 0,26 9000
37795,5 0 46,06 0,23 10200
377956 0 45,73 0,16 10200
37795,7 0 46,56 0,47 10500
37795,8 0 45,81 0,58 10500
37795,9 0 46,23 0,62 10500
37796 0 46,56 0,52 10500
37796,1 0 46,31 0,46 10500
37796,2 0 45,98 0,59 10500
37796,3 0 45,31 0,24 10500
37796,4 0 46,06 0,49 11100
377%,5 0 45,81 06 11700
37796,6 0 45,81 0,49 12000
37796,7 0 46,31 0,38 12000
37796,8 0 4514 0,41 12000
37796,9 0 45,06 0,98 12000
37797 0 45,31 0,61 12000

Figura 3. Dados obtidos pelo Sensor RPM durante ensaio em bancada
com a hélice 13x6.

Apbs ter escolhido a hélice foi possivel gerar a curva para tracio
requerida, conforme apresentado na Figura 4, simulando duas
situagoes: nivel do mar e altitude de 1200m, optou-se por este pois
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através da simulacido no Software XFLR5 foi possivel estimado a
densidade relativa em Sao José dos Campos.

Tragdo (N) x Velocidade (m/s)

Tragao Disponivel Om
Tragdo Requerida0m

Tragdo Disponivel 1200m
Tragéo Requerida 1200m

Tragéo(N)
8

5 10 15 20 25 30 35 40 a5
Velocidade(m/s)

Figura 4. Grafico de Tracao.

Observando os pontos de intersec¢do das curvas, verificou-se que as
velocidades de minima e maxima determinadas pelo grupo
motopropulsor sdo, respectivamente, 7,392 m/s e 36,162 m/s.

Com as curvas de Tracéo disponivel e requerida conhecidas, as
curvas com relacdo as poténcias podem ser obtidas.

Poténcia (W) x Velocidade (m/s)

Poténcia(N)
|
I
|

600 - - -
5 20 25 30 35 40
Velocidade(m/s)

Figura 5. Grafico de Poténcias.

As velocidades minima e maxima obtidas pelos pontos de intersecgéo
das curvas de poténcia sio, respectivamente, 7,394 m/s e 35,916 m/s,
valores préoximos aos obtidos pelas curvas de tragio.
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A partir da analise de subida, foram obtidos os resultados:

v Razio de Subida

~

Razéo de Subida(m/s)

Razdo de Subida para Om
- Razio do Subica poa 1200m

10 12 14 1 18 220 2 24 2% 28 2
Velocidade(m/'s)

Figura 6. Grafico de Razao de Subida.

Angulo de Subida

Angulo de Subida para Om

Anguio de Sublda para 1200m

Angulo de Subida(graus)

10 12 14 16 18 20 2 24 2% 28 30
Velocidade(m/s)

Figura 7. Grafico de Angulo de Subida.

Tabela 1. Razdo de Subida e Angulo de Subida Maximo.

- Angulo
. Razio de o
Altitude (m) . maximo
Subida (ms)
(graus)
0 2,612470904 9,39729771
1200 2,048533182  7,355960369

A partir da analise de voo de planeio, foram obtidos os resultados:

Razio de Descida x Velocidade Horizontal

06

——— Raziio de Descida Om

. —— Razdio de Descida 0m h=1200m

A
s § § %
\
/
/
-

Razio de Descida(ms)

15 20 2 30 35 a0
Velocidade(m/s)

Figura 8. Grafico de Razao de Descida.
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Considerando as situag¢bes para maximo alcance e maxima autonomia
da aeronave obteve-se também os valores para distancia percorrida
em relacdo ao solo e Angulo minimo de planeio para maximo alcance e
velocidade horizontal para maxima autonomia, indicados na Tabela 2.

Tabela 2. Distancia Percorrida e Angulo de Planeio.

Angul
Razado de Velocidade Distanci ndguo
Altitude  Situacao Descida  Horizontal stancia e.
/) (m/s) (m) planeio
(graus)
Maxima 701 900355 886,435 19383
Autonomia
Om Méxi
axumo - 0,773 26,3739 1023,6 1,6788
Alcance
Maxima 7917 916202 886435  1,9383
Autonomia
1200 m
Maéximo
0,8341 28,4599 10236 1,6788
Alcance

Para a analise de decolagem foram obtidos os seguintes resultados:

Slo h = 0m

35 40 45 50 55 60 65 70 75 80 85
Comprimento de pista

Figura 9. Grafico das Curvas de Decolagem.

Para o desempenho de pouso, foram encontrados em 200 m na possivel

pressido oferecida em Sao José dos Campos, com um peso total de 18
Kg.

CONCLUSAO

A metodologia apresentada de anélise de desempenho foi conceituada
base a pesquisas bibliograficas realizadas entres os principais autores
nos temas, sendo os conceitos abordados pelos autores mostraram
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serem adequados para o desenvolvimento de aeronaves de pequeno
porte, especificamente as aeronaves que participam do Projeto
Aerodesign.

A competi¢do SAE Brasil exige das equipes a capacidade de
testar as suas aeronaves antes de serem levadas a competigdo para a
evolucdo do projeto, e aumentar a confiabilidade do projeto, sendo
realizado um grande nimero de voos antes do fim do prazo de entrega
do video de voo que deve ser enviado a SAE.

Com os voos testes, foi possivel verificar alguns pontos
principais na andlise de desempenho, dentre eles as condigbes
ambientes adversas, com variacio de temperatura e umidade, e a
condicdo da pista utilizada. Esses foram fatores dominantes para a
imprecisio de alguns dados coletados.
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