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RESUMO

Dentre as etapas do ciclo de vida de um projeto aerondutico, um dos principais desafios diz
respeito a valida¢ao da dindmica de voo da aeronave. A identificagao de sistemas surge como
uma ferramenta para determinar um modelo matemético que abstraia com fidelidade as forcas e
momentos aerodinamicos que agem em uma aeronave, a partir da andlise de dados de voo. Os
resultados obtidos pela identificacdo do modelo dindmico da aeronave podem ser amplamente
aplicados no desenvolvimento de sistemas de controle adaptativo, identificacao automética de
falhas em voo, aprendizado de maquina informado por fisica e a gera¢do de gémeos digitais. Este
trabalho aplica a identificagdo de sistemas como ferramenta de validacio ao nivel de sistema
e subsistemas de uma aeronave de asa fixa, extraindo as derivadas de estabilidade e controle
dos dados de voo analisados, usando como método de estimacao de parametros os minimos
quadrados. Os modelos longitudinal e latero-direcional estimados sdo posteriormente validados
em um simulador de voo com seis graus de liberdade, utilizado para reconstruir a trajetéria da

acronave.

Palavras-chaves: Identificacao de sistemas; Minimos quadrados; Modelo dindmico; Simulador

de voo.



ABSTRACT

Among the stages of the lifecycle of an aeronautical project, one of the main challenges concerns
the validation of the aircraft’s flight dynamics. System identification emerges as a tool to
determine a mathematical model that abstracts the aerodynamic forces and moments acting on
an aircraft, based on the analysis of flight data. The results obtained from the identification of the
aircraft’s dynamic model can be widely applied in the development of adaptive control systems,
automatic fault identification in flight, physics-informed machine learning, and the generation
of digital twins. This work applies system identification as a validation tool at the system and
subsystem levels of a fixed-wing aircraft, extracting the stability and control derivatives from
the analyzed flight data, using the least squares method for parameter estimation. The estimated
longitudinal and lateral-directional models are subsequently validated in a six-degree-of-freedom

flight simulator, used to reconstruct the aircraft’s trajectory.

Keywords: System identification; Least square; Dynamic model; Flight simulator.
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1 INTRODUCAO

As aeronaves modernas sdo caracterizadas, do ponto de vista da engenharia, como
sistemas complexos devido a sua multidisciplinaridade. O sucesso do desenvolvimento de uma
aeronave esté ligado ao gerenciamento do ciclo de vida do projeto, isso €, desde a formulagao,
realizacdo, validacdo, operagao e descontinuidade do sistema de interesse (Kimberlin, 2003).

Uma das principais etapas de um projeto aerondutico € a validacdo do sistema, que
normalmente acontece em programas de ensaios em solo e em voo. Essa etapa costuma ser
uma das que mais demandam tempo e recursos financeiros, devido a quantidade de normas e
certificacdes que devem ser observadas a fim de garantir o desempenho e seguranca da aeronave
(Mulder et al., 1994).

Os ensaios em solo costumam avaliar quesitos aerodindmicos (utilizando tineis de
vento), estruturais e propulsivos, no entanto, além das limitagdes inerentes a esses ensaios, muitos
parametros s6 podem ser obtidos por testes em condi¢des reais de operacdo. Por esse motivo, sao
executados os ensaios em voo, que visam certificar a aeronavegabilidade e estimar os parametros
que caracterizam a dinamica de voo da aeronave, as derivadas de estabilidade e controle. Uma
das formas eficientes para obten¢ao dessas derivadas € a identificacdo paramétrica da aeronave
(Mulder et al., 1994).

A identificagdo paramétrica consiste em modelar a dindmica de um sistema fisico a
partir da medicdo dos comandos de entrada e da saida. Quando aplicado para aeronaves, a
identificacdo paramétrica busca obter o modelo aerodindmico e as derivadas de estabilidade
e controle que compdem esse modelo, mediante a aquisicdo e andlise dos dados advindos de
ensaios em voo (Hamel et al., 1979).

Em posse de um modelo matematico capaz de mapear a dinAmica de voo da aeronave,
simulagdes de voo podem ser executadas para varias condi¢des do envelope operacional, servindo
como ferramenta de projeto e validacdo para a engenharia. A simulacdo de voo € vantajosa
para o ciclo de vida do projeto, uma vez que os custos de ensaios reais sao reduzidos, riscos
operacionais sdo mitigados e o tempo para percepg¢ado e correcao de defeitos de design é menor
(Hamel, 2017).

O procedimento para realizar a identificagdo paramétrica de uma aeronave pode ser
descrito, de forma genérica, em trés partes: técnicas de ensaio em voo, instrumentagdo e filtragem,
e analise dos dados de voo (Hamel et al., 1979).

As técnicas de ensaios em voo estabelecem padrdes de procedimento para realizacao
desses testes. A instrumentacao e filtragem descreve o processo de aquisi¢do dos valores das
entradas (controle) e saida (estados) da aeronave durante os testes. A partir dos valores coletados,
a andlise dos dados de voo acontece em duas etapas: identificacao do sistema (modelo) e
estimacdo dos parametros governantes (coeficientes) (Hamel et al., 1979).

Embora as trés etapas sejam fundamentais para a validade do resultado, as maiores

fontes de incerteza estio presentes na aquisicao e filtragem dos dados, ja que erros advindos do
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sistema de aquisic¢do, das condi¢des de voo e execucdo dos testes sdo comumente adicionados
as medicOes. Sendo assim, a capacidade da identificagdo paramétrica em obter um modelo
que abstrai com fidelidade as caracteristicas dindmicas da aeronave é diretamente afetada pela
qualidade das medig¢des (Kimberlin, 2003).

Dessa forma, este trabalho procura aplicar a técnica de identificagdo sistemas para

estimar os parametros que compdem o modelo aerodindmico de uma aeronave de asa fixa.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Estimar as derivadas de estabilidade de uma aeronave de asa fixa a partir da aplicacao

da técnica de identificacdo paramétrica.

1.1.2 Objetivos Especificos

* Realizar a modelagem matematica de uma aeronave de asa fixa;
* Definir a estrutura dos modelos aerodinamicos;

* Estimar parametros do modelo aerodinamico a partir de dados advindos de ensaios em

VOO,

Validar o modelo estimado;
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo inicia com uma breve introdu¢do a Engenharia de Sistemas aplicada
ao projeto aerondutico. Em seguida, os principais conceitos da identificagdo de aeronaves sao
apresentados, entrando em detalhes em cada uma das etapas do processo de identificagdo, isto é:

técnicas de ensaios em voo, filtragem e andlise dos dados de voo.

2.1 ENGENHARIA DE SISTEMAS APLICADA AO PROJETO AERONAUTICO

A Engenharia de Sistemas (ES) surge como uma abordagem multidisciplinar e inte-
gradora para o design, realizacio, gerenciamento técnico, operacdo e descontinuidade de um
sistema, sendo amplamente aplicada para o desenvolvimento de aecronaves. A ES procura atender
os requisitos do projeto, isto &, requisitos funcionais, fisicos, operacionais e de desempenho,
levando em consideragdo o ciclo de vida do sistema, seu orcamento, cronograma e restricoes
(NASA, 2019). Assim, a engenharia de sistemas € uma abordagem multidisciplinar que busca
desenvolver sistemas bem sucedidos (INCOSE, 2006).

Inicialmente, antes de compreender a aplicacao da ES ao projeto de uma aeronave, é
conveniente descrever o conceito de sistema. De acordo com ABNT (2009), um sistema é um
conjunto de elementos que, através de sua integracao, alcanga resultados que os elementos de
forma individual ndo poderiam alcangar. Usualmente as normas tratam de sistemas artificiais,
isto é, feitos pelo homem.

Dois conceitos fundamentais sao os de Sistema de Interesse (SI) e Sistema de Sistemas
(SS). O primeiro conceito diz respeito ao sistema cujo ciclo de vida estd sendo analisado.
Contudo, em sistemas complexos o sistema de interesse de certa analise pode estar contido em
outro sistema, por conta dessa hierarquia que se definiu o conceito de SS (ABNT, 2009). A

Figura 1 ilustra a defini¢@o de niveis hierdrquicos do conceito de SS.

Figura 1 — Niveis hierdrquicos do conceito de sistema de sistemas.

Sistema de
sistemas

Nivel 1

Componente Componente

Componente Componente

‘ Item ‘ | Ttem | ‘ Ttem ‘ | Ttem | | Item | ‘ Item ‘ | Item | ‘ Ttem ‘ Nivel 5

Fonte: Autor (2024)
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Para um projeto aeroespacial, de acordo com Sadraey (2013), os niveis hierdrquicos do

conceito de sistema de sistemas pode ser classificado da seguinte maneira:

a) Nivel 1 - Sistema de sistemas: sistema de gerenciamento de transporte/defesa de

aeronaves, misseis, satélites, estacdes de controle terrestre, aeroportos, entre outros;
b) Nivel 2 - Sistema de interesse: a aeronave, missil ou espaconave em questdo;

¢) Nivel 3 - Subsistema: principais subsistemas da aeronave, como subsistema propul-

sivo, avioOnico, estrutural, hidraulico, entre outros;

d) Nivel 4 - Componente: componentes dos principais subsistemas da aeronave, como

a asa, fuselagem, trem de pouso, superficies de controle, nacelles, entre outros;

e) Nivel 5 - Item: itens que compdem 0s componentes, como: nervuras, parafusos,

eixos, engrenagens, conexodes, tubulacdes, entre outros.

A Figura 2 ilustra a hierarquia do conceito de SS para o ambito aerondutico, onde o SI
¢ a aeronave. O projeto de aeronaves abrange os niveis 2, 3, 4 e 5, compondo o chamado nivel
de garantia de desenvolvimento (do inglés, Development Assurance Level - DAL). O DAL pode
ser dividido em duas categorias, o nivel de garantia de desenvolvimento de func¢des (do inglés,
Function Development Assurance Level - FDAL) e o nivel de garantia de desenvolvimento de

itens (do inglés, Item Development Assurance Level - IDAL) (Hilderman, 2021).

Figura 2 — Conceito de sistema de sistemas.

Espaco agreo Nivel 1
Aeronave Nivel 2
SAE l_—\DRP%-) 44 Subsistemas Nivel 3
Componentes Nivel 4
_________________ |
IDAL Hardlware Soﬂfvare Nivel 5
DO-254 DO-178C

Fonte: Adaptado de Hilderman (2021)

Os niveis 2,3 e 4, que se encontram no FDAL, sdo regulamentados pela SAE ARP4754A,
que descreve o desenvolvimento de aeronaves e sistemas aeronduticos. Ja o nivel 5 pertence ao
IDAL, regulamentado pelas normas DO-254 e DO-178C para o desenvolvimento de hardware e

software, respectivamente (Hilderman, 2021).
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De acordo com (Sadraey, 2013), o ciclo de vida de uma aeronave é comumente dividido
em: desenvolvimento, producao, operacdo, suporte e descontinuidade. A etapa de desenvolvi-

mento € dividida em trés fases:

1. Projeto conceitual: € a fase inicial do projeto e abrange decisdes de alto nivel do ciclo de
vida, visando predeterminar a funcdo, forma, custo e cronograma de desenvolvimento do
sistema desejado. O resultado da fase de design conceitual € um conceito ou configuragao

inicial da aeronave (Sadraey, 2013).

2. Projeto preliminar: visa determinar as caracteristicas dos componentes/subsistemas basicos.
Alguns produtos do projeto preliminar incluem: dados técnicos principais, estudos de
trade-off de design e operacao, especificagdes de interface, modelo do sistema e planos
para verificagdo e testes de verificacdo (Sadraey, 2013).

3. Projeto detalhado: nessa fase, a andlise funcional e o estudo de trade-offs devem ser

estendidos do nivel do sistema até o subsistema e niveis inferiores (Sadraey, 2013).

A combinagdo das trés etapas de desenvolvimento e a etapa de produgdo resulta na
fase denominada de aquisi¢do. Enquanto que a combinacao das etapas de operagdo, suporte e
descontinuidade fazem parte da fase de utiliza¢do (Sadraey, 2013). A Figura 3 representa as

etapas em ordem cronoldgica.

Figura 3 — Ciclo de vida de um projeto aeronautico.

¢ Fase de Aquisicio >e Fase de Utilizacio —
Projeto Projeto Projeto Operacao, Suporte e
Requisitos ], ,] . L Producio perac > .p
Conceitual Preliminar Detalhado Descontinuidade

Fonte: Adaptado de Sadraey (2013)

De acordo com INCOSE (2006), a ES atua através de processos iterativos, fomentando
o aprendizado e melhoria continua. Processos iterativos sdo comuns em sistemas complexos,
uma vez que nem todos os requisitos e propriedades do sistema estdo claros no inicio do projeto,
sendo revelados ao longo do seu desenvolvimento.

Sendo assim, a iteratividade deve ser aplicada ao processo classico de desenvolvimento
de aeronaves, onde, a partir de baterias de testes, os requisitos devem ser confrontados e o design,
se necessdrio, revisto (Figura 4).

Durante o desenvolvimento de uma aeronave, a definicao e decomposi¢do do projeto
acontece de cima para baixo nos niveis hierdrquicos, isto €, inicia-se especificando a aeronave

até chegar ao nivel dos itens. J4 a integracdo do sistema acontece de baixo para cima, iniciando
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Figura 4 — Relacdo entre 4 principais atividades de projeto.

.. Projeto Projeto Projeto Sistema Final . Operacio, Suporte e
Requisitos | N A o N Producio .
Conceitual Preliminar Detalhado Descontinuidade
Testes e
Validacao

Fonte: Sadraey (2013)

em testes unitdrios dos itens e indo até testes integrados da aeronave como um todo, conforme o
representado na Figura 5 (Pratt, 2000).

A Figura 5 ilustra o projeto de uma aeronave em uma visao vertical. Contudo, quando
colocado em uma linha do tempo, o projeto € comumente representado no modelo V, que
representa as sucessdes e iteracdes das etapas do projeto, conforme a Figura 6 (Hilderman,
2021).

Figura 5 — Niveis de defini¢do e integracdo de uma aeronave.

FDAL

Aeronave A

Sistemas/
Subsistemas

Defini¢ao e Integragao, verificagdo
Decomposi¢ao e validagao

Equipamentos

y }

' Hardware Software

IDAL

Fonte: Autor (2024)

Ao avangar as fases de desenvolvimento, a incorporacio de qualquer mudanca serd mais
custosa, uma vez que as alteracdes terdo grande influéncia em outras areas do projeto. Sendo

assim, desenvolver meios de realizar a verificagdo e validacdo (V' &V') da aeronave de forma
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Figura 6 — Modelo V de um projeto aerondutico
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Fonte: Autor (2024).

rapida, com baixo custo e com fidelidade ao modelo real € algo necessério para o projeto de
aeronaves (Sadraey, 2013).

Este trabalho almeja aplicar a identificag¢@o de sistemas como ferramenta de validacio ao
nivel de sistema (aeronave) e subsistemas. Utilizando os resultados da identificacdo da aeronave
como parametro comparativo com os requisitos apresentados na especificacdo da aeronave e dos

subsistemas, permitindo validar o projeto e, se necessario, embasar as alteracdes a serem feitas.

2.2 IDENTIFICACAO DE AERONAVES

Projetos de sistemas complexos no dominio do tempo trabalham comumente com
o conceito de estados de um sistema. Os estados de um sistema podem ser definidos como
um conjunto de varidveis (varidveis de estado) que, juntamente com os sinais de entrada e as
equacdes que descrevem a dindmica do sistema, fornecem o estado futuro do sistema (Dorf;
Bishop, 2008).

O processo de descricdo de um sistema dindmico por meio de leis bésicas da fisica
€ chamado de modelagem. Quando parametros fisicos do sistema sao usados na descri¢ao do
modelo ele é conhecido como modelo paramétrico (Dorf; Bishop, 2008).

Um modelo genérico de um sistema dindmico estd representado na Figura 7. Por ser

um sistema dinamico, isto €, seu estado atual depende nao sé das entradas no instante atual, mas
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também das entradas em instantes passados. As entradas, perturbacgdes e saidas sao fungdes do

tempo. Essa afirmacdo possui embasamento na causalidade do sistema (Neto, 2005).

Figura 7 — Modelo genérico de um sistema dindmico

Perturbacio

v(t)

|

Entrada > Sistema L 5 Saida

u(t) S y()

Fonte: Autor (2024).

De acordo com Morelli e Klein (2006), dentro do estudo de sistema dinamicos, trés

areas recebem destaque:
1. Controle: dado o sistema (S) e a saida (y), determinar a entrada (u);
2. Simulacdo: dada a entrada (u) e o sistema (S), determinar a saida (y);
3. Identificag¢do: dada a entrada (u) e a saida (y), determine o sistema (S).

Nao ha como quantificar a importincia de cada uma das dreas para a engenharia
moderna, no entanto, pode-se categorizd-las por niveis de pré-requisitos. Uma vez que as dreas
de controle e simulacdo necessitam conhecer o modelo do sistema, a identificacdo serve como
requisito para as outras dreas, mostrando sua essencialidade.

Formalmente, a identificacdo é definida como o processo de construir um modelo
matemadtico capaz de abstrair a dindmica do sistema a partir dos dados observados das entradas e
saidas (Neto, 2005).

Uma vez que aeronaves sio sistemas dindmicos, as técnicas de identificacdo podem ser
aplicados na determina¢do do modelo matemdtico e seus respectivos parametros (Morelli; Klein,
2006). Hamel et al. (1979) descreve um procedimento de trés etapas para realizar a identificagcdo

sistémica de aeronaves:
a) Técnicas de ensaios em voo: planejamento das etapas dos ensaios em voo, em

especial das entradas de controle que devem ser aplicadas a aeronave para excitar

os modos de voo de interesse;

b) Instrumentacao e filtragem: descreve todo o processo de aquisi¢do dos dados em

VOO;

¢) Andlise dos dados de voo: realizada em duas fases, a identificagdo do sistema

(modelo) e estimag@o dos parametros governantes (coeficientes),
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A resposta dindmica da aeronave (saida) € descrita pelas composi¢cdes de forcas e
momentos aerodinamicos. As entradas de controle, por sua vez, sdo compostas pelas deflexdes

das superficies de controle e a tragao (Morelli; Klein, 2006). A Figura 8 abstrai esse conceito.

Figura 8 — Abstracdo da dindmica de uma aeronave

Perturbacgao

Saida
y(t)

Entrada
u(t)

Fonte: Autor (2024).

De acordo com Padayachee (2016), existem diversos métodos para estimar o modelo

aerodinamico para uma estrutura prescrita, 0s quatro principais sao:

a) Métodos empiricos: utilizam dados histéricos baseados em aeronaves de geometria
semelhante. A ferramenta mais utilizada no meio aerondutico que aplica esse método
¢ o DATCOM;

b) Métodos analiticos de baixa ordem: incluem cédigos de Vortex Lattice, como AVL
ou métodos de painéis, como XFLRS5. A vantagem dos métodos de baixa ordem
€ o baixo custo computacional, permitindo que grandes matrizes de teste sejam

analisadas em curtos periodos de tempo;

¢) Métodos computacionais de ordem superior: solvers de dindmica dos fluidos com-

putacional (CFD), baseados nas equacOes de Navier-Stokes;

d) Métodos experimentais: baterias de testes em solo, tinel de vento e testes de voo.

A escolha do método € baseada nos requisitos do modelo aerodinamico e na fase do
ciclo de design que esta sendo implementada (Padayachee, 2016). Este trabalho visa estimar o
modelo aerodindmico de aeronaves em etapas de projeto detalhado, analisando dados de voo a
fim de obter um modelo mais fidedigno que seja usado como ferramenta de validacao ao nivel
de sistema de interesse e subsistemas.

Diversos tipos de identificacdo de sistemas de aeronaves sdo possiveis com base em

dados de voo. Estes podem ser divididos em duas categorias: por tipo de processamento e por
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tipo de modelo. A categoria que difere o tipo de processamento é dividida em anélises off-line e
analises on-line. Ja a categoria por tipo de modelo € dividida em modelos caixa-branca e modelos
caixa-preta. Cada uma dessas categorias e combinagdes tem méritos especificos com base nos
requisitos de modelagem (Padayachee, 2016).

Andlises off-line sdo adequadas quando conjuntos completos de dados de voo definidos
por um periodo prescrito estdo disponiveis. Essas andlises podem ser tdo complexas quanto
necessdrio, pois todos os dados de modelagem estdo disponiveis para um determinado periodo e
o tempo de computagdo € menos prioritario do que para andlises em tempo real. Esse método
€ ideal para caracterizar sistemas invariantes no tempo, pois faz a média do modelo em um
conjunto de dados especifico (Padayachee, 2016).

Andlises on-line aplicam algoritmos recursivos que utilizam dados a medida que se
tornam disponiveis. Devido a informacao limitada, os parametros resultantes t€ém menor precisdo
do que os obtidos em anélises off-line. A vantagem das andlises recursivas é a capacidade
de modelar sistemas varidveis no tempo, onde os parametros do modelo mudam ao longo do
conjunto de dados (Padayachee, 2016).

Modelos caixa-branca, também conhecido como modelos fisicos, levam em conta
fendmenos reais com base na fisica que descreve o sistema. Os termos dentro do modelo
representam, até certo ponto, as interagdes reais do sistema com o ambiente. Esse tipo de modelo
€ utilizado quando € necessdrio um entendimento detalhado do comportamento do sistema, como
no caso de caracterizagcdes aerodinamicas. Um exemplo desse tipo de modelagem € o uso de
derivadas de estabilidade e controle, onde cada derivada tem uma interacao fisica vinculada a
sua existéncia (Padayachee, 2016).

Modelos caixa preta desconsideram quaisquer interacoes fisicas significativas, permi-
tindo uma constru¢do de modelo simplificada adaptada as condicdes de teste. A vantagem desse
tipo de modelagem € que dindmicas complexas podem ser prontamente modeladas por funcdes
de modelo simplificadas. Um exemplo desse tipo de modelagem inclui o uso de fungdes de
transferéncia de baixa ordem (Padayachee, 2016).

Sendo assim, o método experimental serd aplicado, estimando o modelo a partir da
identificacdo de sistemas. Um modelo caixa branca serd considerado, ja que a fisica relacionada
a dindmica de voo da aeronave é estudada ha décadas, com uma base tedrica bem definida
(conforme o descrito em Nelson (1998), Etkin e Reid (2003), Yechout et al. (2003), entre outros
autores). Um processamento off-line serd adotado, pois serd assumido que para a escala de tempo
de anélise, a aeronave € um sistema invariante no tempo.

As préximas seg¢des procuram entrar em detalhes em cada uma das etapas da identifica-
cdo de aeronaves. Inicialmente serd tratado da andlise de dados de voo, por dar o embasamento de
quais dados devem ser mensurados nas outras etapas. Em seguida, descreve-se a instrumentagao

e filtragem e por fim as técnicas de ensaios em voo.



28

2.3 ANALISE DOS DADOS DE VOO

A anélise dos dados de voo ocorre em duas etapas: identificacdo do sistema, onde os
modelo aerodinamico da aeronave € postulado, e a estimag@o dos parametros, onde os parametros
do modelo aerodindmico sao estimados. A postulacdo do modelo aerodindmico da aeronave €
feita, inicialmente, com a derivacdo do modelo que descreve a dindmica de voo. Em seguida,
os modelos que descrevem as forcas e momentos aerodindmicos (modelo aerodindmico) sao
descritos. A estimacao dos parametros do modelo aplica métodos de regressdo para obter os

parametros desconhecidos (Hamel et al., 1979).

2.3.1 Derivacao do modelo dinamico do voo

No estudo da dinamica de voo, a base para a andlise e simulacdo do movimento de
aeronaves ¢ o modelo matemético do veiculo (Etkin; Reid, 2003). A resposta dinamica de uma
aeronave, devido as entradas de controle e perturbacdes, pode ser calculada como uma resultante
de quatro forgas: inerciais, aerodinamicas, aeroeldsticas e de controle (Hamel et al., 1979). A
Figura 9 apresenta uma abstragdo da dindmica de voo de aeronaves considerando o modelo
quadrangular de forcas. Comparando a Figura 9 com a Figura 8, percebe-se que as perturbacdes

estao sendo adotadas como uma entrada do sistema, no entanto, de carater estocastico .

Figura 9 — Modelo quadrangular de forcas
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Fonte: Adaptado de Hamel et al. (1979)
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Para realizar a deducao de um modelo matemaético que descreve a movimentacao de ae-
ronaves, algumas consideracdes podem ser feitas para simplificar a formulacio e permitir aplicar
certos conceitos fisicos e ferramentas matematicas. As consideracdes adotadas inicialmente sdo
as seguintes (Morelli; Klein, 2006):

a) A aeronave é um corpo rigido com seis graus de liberdade;
b) Para a escala do voo, a curvatura da Terra é desprezivel;

c) A Terra é considerada estaciondria no espaco.

A partir dessas consideragdes, as equagdes de movimento da aeronave podem ser obtidas
através da aplicacdo direta da segunda lei de Newton para movimento translacional e rotacional.
Inicialmente, no entanto, € necessario compreender os diferentes sistemas de referéncia, nos
quais o movimento € observado, e os sistemas de coordenadas, por meio dos quais 0 movimento
¢ quantificado (Dias, 2012).

2.3.1.1 Sistemas de referéncia e sistemas de coordenadas

Inicialmente, vale destacar a convencao de notacdo que serda adotada. Supondo uma
variavel x qualquer, denota-se que essa varidvel considera um sistema de referéncia A pelo
sobrescrito 2. J4 a notagiio para o sistema de coordenadas adotado (supondo um sistema B) é
dada pelo subscrito x 5. Sendo assim, uma varidvel x que adota o sistema de referéncia A e esta
escrita no sistema de coordenadas B, é denotada por xé.

As equacgdes-base sao deduzidas da segunda lei de Newton para movimento trans-
lacional e rotacional, por esse motivo, um referencial inercial deve ser adotado. A partir da
consideracdo que a Terra € estaciondria no espaco, um sistema de referéncia fixo a Terra pode
ser assumido como inercial. A esse sistema, di-se o nome de fixo a Terra (do inglés, Earth-fixed)
e possui nota¢do Sg (Og, xg, yg, 2g). A origem do sistema esta sob a superficie terrestre, o eixo
OgzE aponta para baixo, em direc¢do ao centro da Terra. Ogx p aponta para o norte verdadeiro,
localizado no polo norte geografico. Por fim, formando um sistema ortogonal que obedece a
regra da mio direita, o eixo Ogyg aponta para o leste (Figura 10). O plano (Og, xg, yg) forma
um horizonte local que tangencia a superficie terrestre (Pratt, 2000).

Além do sistema de referéncia fixo a Terra, € necessario definir um sistema de referéncia
para a aeronave que se mova com ela. A esse sistema, dd-se o nome de sistema do corpo (do
inglés, body-system) e recebe a nota¢do Sg (Op, 5, ys, 25). Conforme o mostrado na Figura
11, a origem do sistema de coordenadas é posicionada no CG da aeronave, o eixo Ogxp €
paralelo a linha de referéncia da aeronave e aponta para a frente, o eixo Opyp aponta para asa
direita e o eixo Ogzp para baixo (Pratt, 2000).

As forcas aerodinamicas, no entanto, dependem nao da velocidade da aeronave referente
a Terra, mas referente ao vento relativo, que difere da velocidade em relagdao a Terra para

condi¢des com presenga de vento (Etkin; Reid, 2003), conforme a Equacao 1.
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Figura 10 — Sistema de referéncia fixo a Terra (Sg)
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Fonte: Autor (2024).

Figura 11 — Sistema de referéncia do corpo (Sg)

Fonte: Autor (2024).

VE=V4+W (1)

onde, V é a velocidade do CG em relacdo ao escoamento, W € a velocidade do vento em relagdo
aSge VE sendo a velocidade inercial. Para a maioria dos casos, W = 6, consequentemente,
VE=V.

A orientacdo da aeronave em relacdo ao vento relativo € dada pelos angulos de ataque
(o) e angulo de deslizamento (/3), conforme Figura 12. A velocidade do CG em relagdo ao ar
(\7) pode ser escrita no referencial do corpo a partir da projecdo da magnitude de V nas direcdes
B, U, € 2, conforme a Equacdo 2. Com essas informacdes, € possivel calcular a e 5 a partir
das Equacdes 3 e 4 (Etkin; Reid, 2003).
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Figura 12 — Angulos aerodindmicos. a) Vetor velocidade. b) Angulo de ataque. ¢) Angulo de
deslizamento.
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Caso os dados de «, 5 e V estejam disponiveis, ao invés de u, v e w, € possivel calcular

as componentes de velocidade aplicando as Equacdes 5, 6 e 7 (Morelli; Klein, 2006).

u = Veos(a)cos(p) (5)
v = Vsen(S) (6)
w = Vsen(a)cos(f) (7)

E conveniente definir um terceiro sistema de coordenadas que considera a direcio do
vento relativo, sendo denominado de sistema aerodinamico e denotado por S,,(Oy, Ty, Yu). O
sistema S, possui sua origem no CG da aeronave e pode ser derivado do sistema do corpo a
partir de uma sequéncia de rotagdes pelos angulos aerodinamicos. Inicialmente, faz-se uma
rotacdo em torno de Y}, de —« graus. Em seguida, é feita uma rotacio de 3 graus em torno do
eixo Zpg, resultante da primeira rotacdo. Ao final de ambas as rotagdes, o eixo X resultante esta
na direcdo do vento (Figura 13) (Dias, 2012).
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Figura 13 — Relacdes entre o sistema do corpo e o sistema aerodinamico

Fonte: Autor (2024).

Por fim, um sistema de coordenadas util para definir a orientacdo da aeronave em
relacdo ao referencial da Terra € o sistema NED (do inglés, North-East-Down) Syep (OnED,
TNEDSYNED> 2NED)- Esse sistema possui a mesma orientacdo do sistema Sg, contudo, sua
origem € no CG da aeronave. A Figura 14 ilustra a orientacdo dos eixos nesse sistema. Esse
referencial também € conhecido por referencial da terra que acompanha o veiculo (Dias, 2012).

A orientagdo da aeronave (Sp) em relagdo ao Sygp é dada por uma série de trés
rotagdes consecutivas, quantificadas por meio dos angulos de Euler (Etkin; Reid, 2003). A ordem

das rotacdes € baseada na diferenca entre os sistemas Sp e Sygp (Figura 15), sendo:

1. Uma rotag@o de ) em torno de Ongp2ngD;
2. Uma rotagao de # em torno de OngpyYnNED;

3. Uma rotagdo de ¢ em torno de OngpXNED;

A definicdo dos angulos de Euler é necessdria, pois, em posse desses valores, € possivel
converter uma quantidade linear (deslocamentos, velocidades, aceleracdes, entre outros) de

Snep para Sp, e vice-versa, conforme as Equagdes 8 e 9 (Etkin; Reid, 2003).

ITB INED
YB = LpNED YNED (8)

ZB ZNED
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Figura 14 — Sistema de coordenadas NED

Polo Norte Geografico

YE

Polo Sul Geogréfico

Fonte: Autor (2024).

INED IB
ynep | = LnepB |yB )
ZNED ZB

onde Lpypp € a matriz de transformagdo, descrita na Equacdo 10, e Lygpp = Lpn gp L. Por
conveniéncia de notacdo, foi adotado que C'(a) = cos(a) e S(a) = sen(a), sendo "a"um dos

angulos de Euler.

COC®) C(0)S®) —5(0)
Lpnep = |5(9)S(0)C(y) — C(9)S() S(9)S(0)S(4) + C(e)C(y) S(¢)C(0)| (10)
S (9)5(0)S(¥) = S(¢)C () C(P)C(0)

Para concretizar a definicdo dos dngulos de Euler e evitar ambiguidades, limites para os

S
=
<
Q

trés angulos sdo estipulados, conforme as Equacdes 11, 12 e 13 (Etkin; Reid, 2003).

—nm<yY<mou 0<Y <21 (1D

—T
— <0<
5 U=

ro |

(12)

—nm<o<mou 0< ¢ <27 (13)
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Figura 15 — Rotagdes de Euler

Ye

Earth-fixed axes. Fg

Vertical

Fonte: Etkin e Reid (2003).

Finalmente, a escolha do sistema de coordenadas a ser empregado depende da equagao
de movimento que serd deduzida. Normalmente, para equacdes que buscam descrever forgas e
momentos que estdo sendo aplicados ao corpo, é conveniente usar o referencial do corpo para

aproveitar os efeitos de simetria da aeronave.

2.3.1.2 Equacoes de corpo rigido

As equagdes-base sao deduzidas da segunda lei de Newton para movimento translacional
e rotacional. Como ja citado na Sec¢do 2.3.1.1, o sistema de referéncia Sk sera adotado, enquanto
as equagdes serdo escritas no sistema de coordenadas Spg.

Para movimento translacional, entende-se que a soma de todas as forcas atuando no
corpo € igual a taxa de variacdo do momento linear do mesmo, conforme a Equacio 14 (Etkin;
Reid, 2003).

- d -
E _ E
E Fz = mE(VE) (14)
Uma vez que as forcas estdo sendo aplicadas a aeronave, € til escrever a Equacao 14 no

sistema Sp. Para tal feito, a derivada de VEE , expressa na Equacdo 14, deve levar em consideragdo
o Teorema de Coriolis, resultando na Equacdo 15 (Etkin; Reid, 2003).
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Y FE=m(V§ +wk x V) (15)
Na equagiio acima, 5 é a velocidade angular da aeronave, e pode ser decomposta
segunda a Equacdo 16, onde p, g e r s@o as taxas de rolagem, arfagem e guinada, respectivamente

(Etkin; Reid, 2003).

—

E _
wB—

(16)

RIS

A forca ﬁg ¢ a resultante das forcas aero-propulsivas e forca peso, conforme Equacao
17 (Etkin; Reid, 2003).

X 0 X —mgsen(0)
F§=|Y | +Lsvep | 0| = |Y +mgcos(8)sen(¢) a7
VA mg Z 4+ mgcos(8)cos(¢)

Substituindo as Equagdes 2, 16 e 17 na Equagdo 15, obtém-se a Equacdes 18, 19 e 20,

que modelam o movimento translacional da aeronave (Etkin; Reid, 2003).

X —mgsen(0) = m(u + qu — rv) (18)
Y 4+ mgcos(0)sen(¢) = m(0 + ru — pw) (19)
Z 4+ mgcos(8)cos(¢) = m(w + pv — qu) (20)

J4 para o movimento de rotagdo, a 2° lei diz que a soma de todos os momentos aplicados
no corpo € igual a taxa de variagdo do momento angular do corpo, representado na Equacdo 21
(Etkin; Reid, 2003).
Sk = S ) @0
dt
De forma similar ao movimento translacional, € ttil representar a equagao para movi-
mento rotacional do sistema do corpo, resultando na Equacdo 22, onde it £ ¢ 0 momento angular

e pode ser calculado por meio da Equacdo 23 (Etkin; Reid, 2003).
S GE = HE +wf x HE 22)

HE = Izwk (23)

Na equacdo acima, /g € a matriz de inércia da aeronave (Equagdo 24). No entanto,

uma vez que as equagdes de movimento estao sendo escritas no sistema do corpo, elimina-se a
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dependéncia do tempo dos momentos de inércia (ou seja, Iz = 0) e, por conta da simetria da
aeronave, os produtos de inércia [, = I, = I, = I, = 0. Sendo assim, a matriz de inércia

resultante € a apresentada na Equacdo 25 (Etkin; Reid, 2003).

Iz _[zy _Ixz

Ig= |1, I, —I, (24)
_sz _[Zy [z
I, 0 I,

Ig=| 0 I, 0 (25)
_[zx 0 Iz

O momento G é a resultante dos momentos aero-propulsivos da aeronave, e é denotado

pelas componentes da Equacao 26.

L
GE=|M (26)
N
Substituindo as Equagdes 16,23, 25 e 26 na Equagdo 22, obtém-se as Equagdes 27, 28

e 29, que modelam o movimento rotacional da aeronave (Etkin; Reid, 2003).

L=1p— L.(r +pq) — (I, — L.)qr (27)
M = yq - [z:c(rz - pz) - (Iz - Ix)rp (28)
N =Lr—L,(p—qr) — (I — I,)pq (29)

Além das equacgdes que descrevem o movimento translacional e rotacional da aeronave,
€ necessdrio calcular a trajetéria da aeronave, isto €, determinar a posi¢ao do centro de gravidade
ao longo do tempo (Etkin; Reid, 2003).

A posi¢ao do CG em relag@o a Sg pode ser calculada através da integrag@o da velocidade
inercial (V7). A velocidade inercial é calculada a partir da transformacio da velocidade V2’ para
o sistema Sg, utilizando a matriz de transformacio L ygppg, conforme a Equacdo 30. Realizando
a conversdo de sistema de coordenadas, as equagdes resultantes podem ser escritas conforme as
Equagdes 31, 32 e 33.

TE
ye| = LneDB VE (30)

ZE

tp = u cos(f)cos(v) + v(sen(p)sen(0)cos(v) — cos(p)sen(v))
+ w(cos(p)sen(B)cos(v)) + sen(¢)sen(1))

€19
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yr = u cos(f)sen(v) + v(sen(¢p)sen(0)sen(v)) + cos(d)cos(1)))

(32)
+ w(cos(¢)sen(f)sen(v) — sen(p)cos())

Zp = —u sen(0) + v sen(@)cos(0) + w cos(p)cos(0) (33)

J4 a orientacdo da aeronave pode ser calculada por meio da relagdo entre os angulos de
Euler [¢, 0, 1] e as velocidades angulares [p, ¢, 7|7, conforme a Equagio 34. A relagio inversa
também pode ser obtida, isto &, calcular [p, ¢, 7|7 por meio de [¢, 0, ]" (Equagdo 35) (Etkin;
Reid, 2003).

b 1 sen(¢)tan(0) cos(p)tan(0)| |p

9: =10 cos(9) —sen(¢) q (34)
Y 0 sen(¢p)sec(0) cos(p)sec(0)| |r
D 1 0 —sen(0) ¢
q| = |0 cos(¢) sen(p)cos(0) 9 (35)
r 0 —sen(¢) cos(¢)cos(0)| ¥

As equacdes de movimento para a translagdo e rotacdo da aeronave, assim como as

equagoes de trajetdria e orientacdo, estdo sumarizadas nas Equagdes 36 a 50.

X — mgsen(0) = m(i + qu — rv) (36)

Y + mgcos(0)sen(¢) = m(v + ru — pw) 37)
Z +mgcos(0)cos(p) = m(w + pv — qu) (38)
L= Lp— L,(i + pg) — (I, — L.)gr (39)
M =1, — Ly(r* = p*) = (I = L)rp (40)
N = L7 —L.(p—qr)— (I. — I,)pq (41)

T = u cos(0)cos(v)) + v(sen(¢p)sen(0)cos(v) — cos(p)sen())

(42)
+ w(cos(¢)sen(8)cos(v) + sen(p)sen(v))
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yr = u cos(f)sen(v) + v(sen(¢p)sen(0)sen(v)) + cos(d)cos(1)))

+ w(cos(¢)sen(8)sen(1h) — sen(d)cos(1h)) @
ip = —u sen(0) + v sen($)cos(h) + w cos(¢)cos(H) (44)
b = p+ q sen(P)tan(0) + r cos(¢)tan(h) (45)

0 = q cos(¢p) — r sen(¢) (46)

Y = q sen(¢p)sec(d) + 1 cos(@)sec() (47)
p=¢—1)sen(h) (48)

q = 0 cos(¢) + ¥ sen(p)cos(h) (49)

r = —0 sen(¢) + ¥ cos(¢)cos(h) (50)

Como j4 citado, as equagdes acima foram deduzidas sob algumas hipéteses, que sdo

principalmente:
a) A Terra é tomada por referencial inercial e sua curvatura é dita desprezivel;
b) A aeronave € um corpo rigido;
¢) A aeronave € simétrica no plano rpzp;

d) Nao hé rajadas de vento.

Para levar em consideragdo rajadas de vento, a velocidade V£ deve ser acrescida com
as componentes das velocidades de rajada W = [W,,, W, WZ]T, conforme a Equacdo 51 (Etkin;
Reid, 2003).

u® u+ W,
vE | = [v+ W, (&30
w? w+ W,

As Equacdes 36 a 50 consistem em 15 equacdes diferenciais ordindrias nao lineares
acopladas, com a varidvel independente sendo o tempo (%) (Etkin; Reid, 2003). As varidveis

dependentes sdo:

a) Velocidade: u, v, w;
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b) Velocidades angulares: p, q, r;

c¢) Posicao do CG: xg, yg, 2g;

d) Atitude: ¢, 0 e ¢.

Sendo assim, conclui-se que hé 12 varidveis dependentes e 12 equacdes independentes
(uma vez que as Equagdes 47, 46 e 45 ndo sdo independentes), completando assim o sistema
matematico (Etkin; Reid, 2003).

Por fim, Etkin e Reid (2003) € necessario destacar que as for¢as € momentos aerodi-
namicos (X, Y, Z, L, M e N)também dependem dos comandos de controle que serdo dados

aos atuadores que, para uma aeronave convencional, sdo descritos pela Equacdo 52. A Figura 16

ilustra cada uma das entradas e suas respectivas convengdes de sinais.

Oa Deflexao do aileron
e Deflexdo do profundor
= (52)
Oy Deflexdo do leme
Op Tracdo do motor

Figura 16 — Convencdo de sinais das entradas de controle

Fonte: Autor (2024).

Uma forma de visualizar as equa¢des de movimento da aeronave € dada pelo diagrama
de blocos da Figura 17, onde cada bloco representa um conjunto de equacdes com suas varidveis
de entrada e saida (Etkin; Reid, 2003).

2.3.1.3 Linearizacao das equacoes de movimento

Analisando as equagdes de movimento da aeronave, identifica-se que as equagdes sao

ndo lineares e, portanto, de maior complexidade de se avaliar analiticamente. A fim de simplificar
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Figura 17 — Diagrama de blocos das equac¢des de movimento da aeronave

67¢_'

Equagoes de [—— ¢ —D>— U
Uy Uy W —s d u

D, q,T forgas — ) —b— v
> " (36,37,38) b— 1) —D>— w

Forgas aerodinamicas —

6, —| Edquagdesde |—» p —p—7D
U, v, w —| momentos — ¢ —P— ¢
Momentos aerodinamicos —|  (39,40,41) f— ¢ —P— 7

u, v, w Cinematica ip T TE
(42, 43, 44) *yp—D>—UE
0, ¢7 d" 2E > RE

0,6 = Cinematica [ ¢ —>—9

(45, 46, 47) 4
b,q, 7 — — Y —D>—

Fonte: Adaptado de Etkin e Reid (2003).

as andlises feitas, as equacdes de movimento sao linearizadas aplicando a teoria de pequenas
perturbacdes, que considera que o movimento da aeronave consiste em pequenos desvios em
torno das condi¢des operacionais(Etkin; Reid, 2003).

Dessa forma, todas as varidveis das equacdes de movimento serdo substituidas por um
valor de referéncia (py) constante, logo dpy/dt = 0, mais uma perturbagio (Ap), conforme o
conjunto de Equagdes 53 (Etkin; Reid, 2003).

uw=ug+ Au v =1y + Av w = wy + Aw
p=po+Ap qgq=q+Ag r=ry+Ar

X =Xy +AX Y=Y+ AY Z=U7y+AZ (53)
M=My+AM N=Ny+AN L=Ly+AL
0 =0d0+ A0

A condi¢ao operacional que serd empregada na linearizacio das equac¢des de movimento
€ para um voo nivelado em regime permanente, isto é, vg = py = qo = 19 = ¢9 = 0 (Etkin;
Reid, 2003).

A fim de estabelecer wy = 0, sera considerado um novo sistema de coordenadas onde
o eixo X esteja alinhado com o vento relativo. A este sistema, dd-se o nome de sistema de
estabilidade Ss(Os, rs,y, S, Zg), que possui origem no CG, o eixo Ogys € coincidente com
Opyg. Os eixos Ogzg e Ogzg estdo rotacionados em relacdo a Opxg e Opzy por «, conforme
a Figura 18 (Yechout et al., 2003).

Aplicando a teoria das pequenas perturbagdes para fungdes trigonométricas, utilizam-se

as seguintes relacdes:
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Figura 18 — Sistema de coordenadas de estabilidade

Fonte: Autor (2024).

sen(fy + Af) = sen(y) + Abcos(6y)

(54)
cos(bp + AB) =~ cos(6y) — Absen(6y)

Por fim, u, € igual a velocidade de voo e 6, € igual ao angulo de referéncia de voo.
Substituindo essas informacdes nas Equagdes 36 a 47 e desprezando os produtos de pertubacdes,

se obtém as equacgdes de movimento linearizadas (Equagdes 55 a 67) (Etkin; Reid, 2003).

Xo +AX —mg(sen(by) + Abcos(0y)) = mAu (55)

Yo + AY + mgcos(0y)p = m(0 + ug 1) (56)

Zy+ AZ + mg(cos(0y) — Absen(6y)) = m(w — ug q) (57)
Lo+ AL = Lp — L, (58)

My + AM = I,q (59)

No+ AN = L0 — L.p (60)

tp = (up + Au)cos(0y) — ugAbsen(6y) + w sen(by) (61)



Ur = ug ¥ cos(By) + v
Zp = —(ug + Au) sen(6y) — ugAbcos(6y) + weos(by)
¢ = p+r tan(by)
0=q
Y = r sec(fy)

p= ¢ - 1/1 sen(6y)
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(62)

(63)

(64)

(65)

(66)

(67)

Para solucionar tais equagdes, faz-se necessario determinar o estado de referéncia em

regime permanente do voo. Para tal, todas as perturbacdes sao consideradas igual a zero. Para

essa condicao, obtém-se as Equacdes 68 a 76 para condi¢des de referéncia (Etkin; Reid, 2003).

Xo —mg sen(6y) =0

Yo=0

Zo +mg cos(0y) =0

LOIO
My=0
NQZO

g = ug cos(bp)

ye =0

Zp = —ug sen(6y)

(68)

(69)

(70)

(71)

(72)

(73)

(74)

(75)

(76)
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Substituindo as Equagdes 68 a 76 nas Equacgdes 55 a 67 e rearranjando-as a fim de
deixar as derivadas de primeira ordem no lado esquerdo das equagdes, obtém-se as Equacdes 77
a 88.

Al = ax g Abcos(6y) (77)
m

0= g + g ¢ cos(By) —ug (78)

m

AZ
W= 9 Afsen(by) + ug q (79)
p= (LI, —I2) (I.LAL + I,.AN) (80)

AM
q= (81)
I

7= (I I, — I?) Y (L.,AL + I,AN) (82)
tr = Au cos(By) — ugAbsen(by) + w sen(y) (83)
Ur = ug ¥ cos(By) +v (84)
Zp = —Au sen(0y) — upAbcos(by) + wecos(y) (85)
é = p+rtan(fy) (86)
A = q (87)
U =1 sec(y) (88)

Considerando que a maioria das aeronaves sdo simétricas em torno do plano X-Z,
voam a pequenos angulos de deslizamento e estdo em condi¢des de pequenas perturbacdes em
torno do ponto de trimagem, € possivel separar as equacdes de movimento em duas categorias
independentes: movimento longitudinal e movimento l4tero-direcional (Maine; Iliff, 1986).

As equacgdes do movimento longitudinal descrevem a translagao nas direcdes x;, € z;
e a rotacdo em torno de yp e (Equacgdes 77, 79 e 81, respectivamente). Ja para 0 movimento
latero-direcional, consideram-se as equacdes que descrevem a translacdo na direcdo ¥, € as

rotacdes em torno dos eixos x;, € 2, (Equagdes 78, 80 e 82, respectivamente)(Maine; Iliff, 1986).
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Segundo Nelson (1998), as varia¢des de forcaem x, y e z (AX, AYeAZ) podem ser
escritas em fungao das varidveis de perturbagdo (u, v, w,p, q,r,d) através da série de Taylor
(Equacdes 89 a 91).

0X 0X 0X

AX = EAU + %UJ + 5—56A56 (89)

AY = —v+ —p+ —r+ —AJ, (90)
v r

57 6z 67 . 674 oz
AZ =2 A+ 020 02 02
su St T s T s T 50T 5,

De forma similar as equacdes de forga, as variagdes de momento em torno de X,y € z

Ad, o1

(AL, AMeAN) também podem ser escritas em fungdo das varidveis de perturbacdo aplicando a

série de Taylor, conforme as Equagdes 92 a 94 (Nelson, 1998).

5L 0L 6L oL 5L
AL =28y 0, L 0 08 A L YA 2
5ot TP TS T 55, B0 T 5g, R0 ©2)

SM  SM M . M oM
AM_—éuAu—i—éww—i—éww—i— 5qq+558A56 (93)

N N N N N
AN = 6—1} + 6—p + (5—7“ + 5—5,, + 5—A5a (94)
v D or 00, 090,

Por conveniéncia, a notacao das derivadas das equagdes de movimento serd alterada,

conforme as Equacgdes 95 e 96.

0X 1 0X

5u'm:Xu %'%:Xw ggj%z)ﬂse

%‘%:Zu g—Z.%—Zw %.%—Zw i—j%zzq gi.%zZae
%:Lv %’:Lp %:L’" géLr:L‘” (%LazLaa
%—JZ[,]%:MU %.%:Mw %%:Mw %—Aj.[lszq (?(g.[ly:Mge (96)
ON _ v ON _ o 0N _ ON _ SN N;,

s Y sp P e T s, 88,
Além disso, as razdes de momentos de inércia, presentes nas Equacdes 80 e 82, serdo

denotadas conforme o conjunto de Equagdes 97.

Iz / Iz’z / [a:z / Ia:z

S S (. T (R (N Ry
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Substituindo os resultados acima (Equacdes 89 97) nas Equacdes 77 a 82, e segregando-
as conforme a categoria de movimento, obtém-se as equagdes de movimento longitudinal

(Equacdes 98 a 101) e latero-direcional (Equacdes 102 e 105) linearizadas (Nelson, 1998).

At = X, Au+ Xyw + X5, Ad. — g AbBcos(0y) (98)

W= ZyAu+ Zyw + Zy + Zyq + Zs, Ao — g Absen(0p) + up q (99)
i = MyAu + Myw + Myt + M,q + My, A5, (100)

A = q (101)

V=Y, v+ Y,p+Yr+Y; Ab,. + g ¢ cos(by) —uor (102)

p = I.(Lyv+ Lyp+L,r+ Ls, Ad,+ Ls, A6y + I, (Nyv+ Nyp+ Nyr+ Ns, 0, + N5, Ad,) (103)

7= 1., (Lyv+ Lyp+ L+ Ls, Ad,+ Ls, A6o) + I (Nyv+ Npp+ N,r+ Nj 6,4+ N5, Ad,) (104)

¢ =p+rtan(by) (105)

Com as equagdes linearizadas, é conveniente escrevé-las em notacdes de espaco de
estados (Equagdo 106), onde = € o vetor de estados, u € o vetor de controle, A € a matriz de
estados e B a matriz de controle (Dorf; Bishop, 2008).

#(t) = Az(t) + Bu(t) (106)

As equagdes longitudinais, escritas em notacdo em espaco de estados esta representada
na Equacao 107. Para simplificar as manipula¢des matematicas, foi considerado que Z,; ~ 0.
De forma similar, deduzem-se as equacdes latero-direcioanis na notagcde de espaco de estados
(Equacao 108) (Nelson, 1998).



At Xy Xuw 0 —g cos(0p)
w| Zu Zw Zy+uy  —g sen(by)
q Mu + MwZu Mw + Mu',Zw Mq + Mu',UO 0

Af 0 0 1 0

_ X,
Z,
+ 56 e
Ms, + My Zs,
0
v [ Y, Y, Y, — g g cos(6p)
Pl rL,+1, N, I'L,+1.,,N, I.L.+1I N, 0
il |\I,L,+I.N, I, L,+I.N, I L,+I.N, 0
b 0 1 tan(6y) 0
0 Ys

I'Ls, + I,,Ns, I_Ls + I, Ns,
I, Ls, + I Ns, I, Ls +I.N;,

0 0

H

Au

Al
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(107)

(108)

As varidveis que compdem as matrizes de estado (A) e controle (B) dos modelos lineares

longitudinal e latero-direcional sdo conhecidas como derivadas de estabilidade dimensionais.

Essas derivadas sdo resultado da condicao de voo no ponto operacional (trimagem) e as proprie-

dades geométricas e inerciais da aeronave. E ttil, no entanto, caracterizar as aeronaves a partir

de valores adimensionais, 0 que permite comparar acronaves distintas a partir de parametros de

mesma grandeza (Nelson, 1998).

As derivadas dimensionais podem ser calculadas a partir das derivadas adimensionais,

aplicando as Equacdes 109 a 111 (Nelson, 1998).

Xu _ _(CDu + QCDO)QS Xw _ _(CDa - CLO)QS X(Se _ CXée QS
mug mug mug
7 — _(CLu + QCLO)QS 7 _<CLa + CDO)QS
“ mug v mug
Oy, c0S Oy QS
Zq = 4 - 5, = ————
m2ug m
= = =2
M, = Cn,cQS M, = Cp,cQS ; Cpn, QS
Iug Iug I,2u2
C.. 208 C,. 208
Mi==73 O 5
y<Uo y

(109)

(110)

(111)
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C,.QS C, QSb C,. QS c,. QS
v, = Oy, @y GOy GOy GBS gy
m 2muy 2muyg m m
C1,QSb C, QSb? C;,. QSb? Cl;, QSO Cl,;, QSb
i A T T
C,.QSb C, QSb? . 2
N, = CraQSh o Co@SE | CuQSP
I, 21, ug 2Inuo (114)
Ch; QSb Chys QSb
Now=—7—" Noy=—71—

Com o modelo linear que descreve os movimentos longitudinal e latero-direcional da
aeronave, andlises de estabilidade estitica e dinamica da aeronave podem ser conduzidas. Além
disso, o modelo deduzido é amplamente aplicado ao projeto de leis de controle e ferramentas de
simulagdo.

Observando os modelos lineares longitudinal (Equac@o 107) e latero-direcional (Equa-
¢do 108), percebe-se que ambos descrevem sistemas de quarta ordem (Nelson, 1998). O mo-
vimento longitudinal € composto por dois movimento de segunda ordem, que sdo conhecidos
como:

a) Periodo longo: sistema de segunda ordem que representa a conversao de energia
cinética em energia potencial gravitacional em relacdo ao ponto de trimagem (equili-
brio). Apresenta mudancga de velocidade (u), altitude e atitude da aeronave (6), para
um angulo de ataque aproximadamente constante. Sistema com baixa frequéncia

natural e baixo amortecimento;

b) Periodo curto: sistema de segunda ordem para movimento a velocidade constante
e com variacdo do angulo de ataque (o) e taxa de arfagem (q). Sistema com alta
frequéncia natural e alto amortecimento.
De acordo com Nelson (1998), o movimento latero-direcional é descrito por um movi-
mento de segunda ordem e dois movimento de primeira ordem, sendo eles:
a) Rolagem: sistema de primeira ordem, que descreve o amortecimento de rolagem. A

varidvel predominante € a taxa de rolagem (p);

b) Rolagem holandesa: sistema de segunda ordem que combina os movimentos de
deslizamento e guinada, negligenciando a rolagem. As varidveis dominantes sao o

angulo de deslizamento () e taxa de guinada (r);

c) Espiral: sistema de primeira ordem que descreve as mudancgas nos angulos de
rolagem (¢) e orientacao (1)).

A partir da andlise dos mapas de polos, € possivel avaliar a estabilidade do sistema
conforme a tedria cldssica do controle, isto €, se os polos possuirem parte real negativa o sistema
€ considerado estavel. Caso contrario, com a parte real dos polos sendo positiva, o sistema € dito
instavel (Dorf; Bishop, 2008).
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Figura 19 — Mapa de polos do movimento longitudinal
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Fonte: Autor (2024).

Figura 20 — Mapa de polos do movimento l4tero-direcional
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Fonte: Autor (2024).

2.3.2 Postulacao da estrutura do modelo aerodinamico

As forcas e momentos aerodindmicos atuando na aeronave sao resultados da velocidade
relativa do escoamento. Para tornar a andlise da resposta mais genérica, costuma-se denotar as
componentes de forcas e momentos em funcao de coeficientes adimensionais (Equacdes 115 a
116) (Morelli; Klein, 2006).
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Fa=QS |Cy (115)

Ma = QS |cC,, (116)
bCy,

onde Q = (1/2)pV? é a pressdo dinimica, b é a envergadura da asa, ¢ a corda média € S a drea
de referéncia (Morelli; Klein, 2006).

Quanto a forca propulsiva, assume-se que ela atua ao longo do eixo xp, a uma altura

zrca dalinha do CG, resultando nas Equagdes 117 a 118 para a for¢ca e momento, respectiva-
mente (Morelli; Klein, 2006).

T
Fr=10 (117)
0
[0
My =QS | 2rccT (118)
0

Conforme descrito na Secao 2.3.1.2 pela Equagdo 17, a forca ﬁg ¢ a resultante entre
as forcas aero-propulsivas e a forca peso, sendo assim, as componentes X, Y eZ sdo iguais as
forcas aero-propulsivas (Equacao 119). De forma similar, pode-se deduzir a Equagao 120 para o

momento aero-propulsivo (Morelli; Klein, 2006).

X QSCx + T
Y|=1] Qscy (119)
Z QSCy

L QSbC,

M| = |QSeC,, + zroaT (120)

N QSbC,,

Aplicando a definic@o de aceleracao linear (Equacao 121) na Equacao 115 e isolando

os coeficientes, obtém-se a Equacdo 122 (Dias, 2012).

ay X/m

a= |a,| = |Y/m (121)
a, Z/m

Cx . ma, — 1T

Cy == @ may (122)
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Substituindo as Equacgdes 39, 40 e 41 na Equacdo 120 e isolando os coeficientes

adimensionais, obtém-se a Equacdo 123 (Dias, 2012).

C1l (Izp - sz(’f‘ +pQ) - (Iy - ]Z>qr)/b
Cn| = @ (Iyq - ]zx(TQ - p2) - (Iz - [I)Tp - ZTCGT)/E (123)

Além das forgas no referencial do corpo, € de interesse de andlises aerodinamicas
expressar as componentes no referencial do vento relativo (5,,). A conversdo pode ser feita a

partir da matriz presente na Equacao 124 (Dias, 2012).

—Cp Cx cos(a)cos(B)  sen(B)  sen(a)cos(B) Cx
—Cy, | = |Cy| = |—cos(a)sen(B) cos(B) —sen(a)sen(B)| - |Cy (124)
—C Cz], —sen(a) 0 cos(a) Cz],

Os coeficientes aerodinamicos adimensionais das forcas e momentos sao usados como
varidveis dependentes na regressao linear, com uma equacgao de regressao (Equacdo 153) para
cada coeficiente. Uma vez que os coeficientes aerodinamicos ndo podem ser medidos diretamente
durante o voo, eles devem ser calculados a partir das Equacdes 122 e 124 (Morelli; Klein, 2006).

Para o célculo dos coeficientes, os seguintes dados sdo necessarios:

* Aceleragdo linear: @ = [a,, a,,a,]";

* Tragdo: T

e Velocidade angular: i = [p, ¢, 7]";
T.

Aceleragdo angular: w = [p, ¢, 7]";

Velocidade relativa: V',

Angulos aerodindmicos: « e [3;

Propriedades inerciais: m, I, I,, I, I,.;

Propriedades geométricas: S, b, ¢, zrcq;

Propriedades atmosféricas: p.

De acordo com Morelli e Klein (2006), erros de medicdo terdo grande impacto nas

varidveis dependentes, sendo assim, as seguintes consideracdes devem ser tomadas:
¢ Os sensores estdo calibrados e o desvio é conhecido;
* As medicdes sao corrigidas para a posi¢ao do CG;

* A dinamica dos sensores € negligivel.
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Aplicando anélise dimensional, os coeficientes adimensionais das forcas e momentos
aerodinamicos (Equagdes 122 e 123) sdo caracterizados em fun¢do de regressores adimensionais,

como estd descrito na Equacdo 125 (Morelli; Klein, 2006).

Ci—f<oz,6,6————— ————— ) (125)
parai =D, Y, L, [, m, n. Onde:

* § = deflexdo das superficies de controle [rad];

() = taxa de rotacdo do eixo de estabilidade [rad/s];
* | = comprimento caracteristico [m];

* w = frequéncia de oscilagio [rad/sl;

a = velocidade do som [m/s];

t = tempo [s];

wl/V = Str = nimero de Strouhal;

pVl/p = Re = Numero de Reynolds;

* u/p = v = viscosidade cinemética [m?/s];

V?2/lg = Fr = nimero de Froude;

V/a = nimero de Mach.

A fim de simplificar o modelo, algumas consideragdes sao feitas, como: a inércia da
aeronave € substancialmente maior que a inércia do ar em torno da aeronave, as propriedades do
fluido mudam lentamente, os efeitos do nimero de Froude sdo pequenos, o fluido € assumido ser
quasi-permanente € em condi¢des de baixo nimero de Mach. Além disso, para uma aeronave
em escala real, os efeitos do nimero de Reynolds sdo desconsiderados. J4 em relagdo aos
efeitos do movimento angular e oscilacdo forcada, eles sdo usualmente modelados como fungdo
das velocidades e aceleracOes angulares e angulos aerodindmicos. Com essas consideracoes, a
estrutura convencional de um modelo aerodindmico assume a forma da Equacdo 126 (Morelli;
Klein, 20006).

Ci=1f (a’ﬁ’é’%’ﬁ’ﬁ’ﬁ’ﬁ’ﬁ> (126)
ondei = D, Y, L, I, m, n,V, é a velocidade relativa no ponto operacional e ) sdo todas as

entradas de controle da aeronave (Morelli; Klein, 2006).
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A decomposicdo das varidveis dependentes em uma fun¢do de regressores leva em
consideracao os conceitos de separabilidade e superposi¢do, comumente adotados para modelos
lineares desacoplados (Morelli; Klein, 2006).

Observando as equagdes linearizadas para as componentes de for¢ca e momento aero-
propulsivas (Equagdes 89 a 94), determina-se os regressores para cada varidvel dependente
(Equacdes 127 a 132) (Morelli; Klein, 2006).

Cx = f(Au,w, Ad,) + Cx, (127)
Cy = f(v,p,r,AS,) + Cy, (128)
Cy = f(Au,w,w,q,AS,) + Cy, (129)
C; = f(v,p,m, AS,, AS,) + Ci, (130)
Con = f(Au,w, w0, q, AS,) + Ciy (131)
Cn = f(v,p, 7, NS, AS,) 4 Chy (132)

Além disso, os coeficientes de forca e momentos expressos no referencial acrodinamico

podem ser decompostos nos regressores das Equagdes 133, 134, 135 e 131.

Cp = f(V, A, q, AG,) + Cp, (133)

Cy,, = f(v,p,r,Ad,) + Cy, (134)
Cp = f(V, A, aq, AS,) + O, (135)
C = f(V, A, 6q, AG,) + C, (136)

Escrevendo as equacdes dos modelos lineares no referencial do corpo e no referencial
aerodinamico, assumindo os conceitos de linearidade e superposi¢do, resulta-se nas Equagdes
137 a 144.

A _
CX:CXO—FCXU—U—FCXwE—FCXqﬁ—FCXé Ad, (137)
U U 2uyg ¢
pb rb
Cy = Cyo + CyﬁAﬂ + Cyp— +Cy.— + OY&T A9, (138)

2V 2V
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Au
Cz—CZO+CZu—+CZ ——f-CZwQ z +Czq2 + Cz,, Ade (139)
Au
CD—CDO—FCDH—-FCDUJ +Ch D 2 —I—CDq o\ +CD5 Ad, (140)
Ug
Au
Cr=0Cg, +C’Lu—+CLw— —I—CLw2 2 +0Lq2V + O, JAVR (141)
pb rb
Cr=0q, —i—C’lﬂAﬂ—FC’lpm/ +C’lr Ve + Ci; A, + Cyy, Ady (142)
Au we
Cp = Cpy + Chy ——|—me +Cnyzs +Cnyz— —i—C’m5 Ad, (143)
Ug Ug Y 2ug q2u
Co=Cro+ O A3+ O 22 p 0 2 e ASL+ € A, (144)
n — no ng Np 2V Ny 2V ns, Ngq

Avaliando as Equacgdes 5, 6 e 7 a partir da teoria das pequenas perturbacdes, considera-
se que u ~ V e w/u ~ «. Sendo assim, as Equac¢des 140, 141 e 143 podem ser rescritas no
formato das Equagdes 146, 145 e 147. Esta notagdo é mais comum entre a bibliografia, sendo

assim, serd a adotada neste trabalho.

AV
= —— A A 14
CD CD0+CDV % +CDQ a+CDQ2%+CDq2V +CD5 5 ( 5)
Cr=0C,+C AV+(J Aa+C +(J +C Ad, (146)
Lo Ly % La o Lagy, 2% Leoy, 2V L6
Cpm = Chyy +C, AV+C JAa+C +C +C Ad, (147)
- my ‘/0 Mg, 2‘/0 mgq 2v mse

Os parametros multiplicando os regressores das Equagdes 137 a 147 sao denominados
de derivadas de estabilidade e derivadas de controle. As derivadas de estabilidade envolvem
derivadas parciais em relac@o aos estados da aeronave, enquanto que as derivadas de controle
sdo derivadas parciais em relacdo aos comandos de controle (Morelli; Klein, 2006).

As derivadas de estabilidade sdo, em seguida, categorizadas em: derivadas de estabi-
lidade estatica (u, v, w, V, a e (3), derivadas de estabilidade dinamica (p, q e r) e derivadas de
regime transiente (w € ).

Aplicando os métodos de regressao da Secdo 2.3.3, € possivel estimar as derivadas de
estabilidade e controle de aeronaves de asa fixa, a partir da observa¢ao dos comandos de entrada
e da resposta dinamica da aeronave.

Uma vez estimadas as derivadas adimensionais, € possivel substitui-las nas Equacoes
109 e 111 para calcular as derivadas dimensionais e, finalmente, obter os modelos longitudinal e

latero-direcional da aeronave.
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2.3.3 Estimacao dos parametros do modelo

Considerando que a saida de um processo genérico é denotado por uma varidvel
dependente y, que depende de n varidveis independentes, denotadas por X1, ..., X,,, assume-se

que a resposta de y pode ser modelada pela Equacado 148.

Yy = f<§17 agnaela 7971) (148)

onde os termos &; sdo fungdes das varidveis independentes (Equagdo 149), sendo denominados de
regresores. E possivel que alguns regressores sejam iguais as varidveis independentes (Morelli;
Klein, 2006).

& = [(Xa) (149)
A Equagado 148 € assumida como bem definida e 6y, ... , 6, sdo os parametros que
ponderam a influéncia de cada varidvel independente X, ... , Xy na resposta y (Rao et al.,

2008).
No entanto, devido a natureza estocdstica entre a varidvel dependente e as varidveis
independentes, isto €, uma relacdo ndo € exata, uma componente de erro () deve ser adicionada

a Equacao 148, resultando na Equagdo 150 (Rao et al., 2008).

z=f(&, ..., & 01, .., 0,) +v (150)
onde z representa a saida observada, corrompida pelo fator de erro v advindo da modelagem ou
da medicao (Morelli; Klein, 2006).

Para o caso onde v = 0, a relagdo entre a varidvel dependente e independente se d4 por
meio de um modelo matemadtico, contudo, quando v # 0, a relagdo se da por meio de um modelo
estatistico (Rao et al., 2008).

O modelo descrito pela Equacdo 150 € dito linear se a derivada parcial de z em relacao
a cada um dos parametros 6,, ..., 0y é independente do respectivo parametro, caso contrario, é
nio linear (Rao et al., 2008).

De modo geral, para um modelo linear, a Equacao 148 ¢ expressa conforme a Equacdo
151.

z2=0&+ ... +0,6,+v (151)

onde (&1, ..., &n, 01, .. 0,) =016+ ..+ 6,E,.
Além do erro de medicao (v), um termo que modela o desvio (bias) da varidvel depen-
dente (¢) é adicionado a Equacdo 151, resultando na Equacao 152 (Morelli; Klein, 2006).

Quando ha apenas uma varidvel independente no modelo linear de regressao, ele é

denominado de simples. Quando mais de uma varidvel independente estd presente, entdo o
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modelo linear de regressao é reconhecido como de multivaridvel (Rao et al., 2008). Para o caso

de multivaridvel, € conveniente escrever a Equacdo 151 no formato matricial (Equacdo 153).

t=X0+v (153)

Para uma quantidade N de medicoes, a Equagdo 153 assume o formato matricial

conforme a Equacdo 154.

) Law .osm] |7 (1)
; =: N (154)
2(N) Nl L G(N) .. &(N) Nxnp | g v(N) Nx1

npx1

onde,

z € o vetor de medi¢des da saida de ordem N X 1;

6 é o vetor de pardmetros desconhecidos de ordem n,, x 1, onde n, = n + 1;

X € a matriz de regressores de ordem N X ny;

e v é 0 vetor com os erros de medidao de ordem N x 1.

O erro de medicdo (v) € assumido como aleatdrio e ndo-correlacionado com as varidveis
independentes. Além disso, € tido como ruido branco, isto é, de média nula e variancia igual a
o? (Equagio) (Neto, 2005).

E(v)=0
(155)
Var(v) = o*I
Dessa forma, o residuo para n amostras é dado por:
v=2z—X0 (156)

Como as varidveis independentes sio pré-determinadas (ou medidas) e a saida z também
¢ considerada mensurdvel, a resposta do modelo depende apenas da determinacio dos parametros
01, ...,0n (Rao et al., 2008).

Sendo assim, a modelagem estatistica procura desenvolver métodos para determinar
os parametros ¢, ... ,0y a partir da observacdo de y e Xy, ... , Xy. Diferentes métodos de
estimagdo podem ser usados, entre eles estdo os minimos quadrados e maxima verossimilhanca
(Rao et al., 2008).

Comparando as Equagdes 137 a 147 com a Equagao 153, é possivel reescrevé-las

usando a notagdo das equagdes de regressao em notagdo matricial, mas apenas as Equagdes no
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referencial aerodinamico serdo consideradas, isto €, Equacdes 138, 142, 144, 145, 146 e 147. O

resultado sdo as Equacdes 157 a 162.

Ch,
Com] 1 AL Aa) Hode o agm] [P
o= : : : gD“ (157)
&(N)e I Dg
Cp(N) 1 AEE Aq(N) 4 e A (N) c.
_OD(SS_
o
am] 1D sem) o anm] |
=|: : : : CL“ (158)
&(N)e c Lg,
CL(N) 1 AV Aq() AN dNE A () c,
_CLée
o
(1) 1 AV Ay W g As (] Chny
m Vo O./() 2Vo 2ug e() C
= : ; ' o (159)
Con(N) 1 AU Aq(N) A dIDe AG(N) c:d
_Cm5e_
o
Cy (1) 1 Ap(L) Bl As 1) | | ¢y,
o= : : : Cy, (160)
Cy (N) 1 AB(N) 2L d¥b As(N)| | Cy,
_CYaT_
o
am] i oasw mE g asw aam] |
o= P : : o (161)
'8 Ly
G(N)| [T AB(N) Bt gl A6(N) As(N)] |
Sr
_Cl5a
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Che
am] [roasw HE oA s aam] |
o= P : : o (162)
Cu(N)] [T AB(N) R TR AG(N) sV |

ns,.

_Cnéa

2.3.3.1 O problema classico de minimos quadrados

Avaliando a Equacdo 153, e considerando © como o conjunto de todos os possiveis
valores de , onde © = RV é um espaco real Euclidiano, o objetivo de aplicar a regressdo por
minimos quadrados € encontrar o vetor , pertencente a ©, que minimize a soma do quadrado

dos residuos (Equagdo 156), conforme a Equacdo 163 (Rao et al., 2008).

N
J0)=> 1P =v"v=(z-X0)"(z— X0) (163)
=1

Na Equacgdo 163 sempre havera minimo, uma vez que € uma funcao real, convexa e
diferencidvel. Rearranjando os termos da Equacdo 163 obtém-se a Equacdo 164 (Rao et al.,
2008).

JO) =22+ 07 XTX0 - 207 X" > (164)

A fim de encontrar o minimo da Equacdo 164, é necessdrio encontrar a primeira e
segunda derivada, Equagdes 165 e 166, respectivamente (Rao et al., 2008).
0
01O) _oxTx9—2xT> (165)
00
02J(0)
00?

Igualando a primeira derivada a 0, a fim de encontrar o minimo da fung¢@o, obtém-se a

—2XTx (166)

Equacgao 167, também denominada de equacdo normal (Rao et al., 2008).

XTX0=x"2 (167)

Se X for uma matriz de posto completo, entdo X X € positivamente definida, logo
(XTX)~! existe. Sendo assim, a solugdo para Equagdo 167 é dada pela Equacdo 168 e a saida
estimada € calculada pela Equagdo 169 (Rao et al., 2008).

0=(X"X)"1X"2~ (168)

<>
Il
S
D>

(169)
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O estimador de minimos quadrados foi deduzido a partir das hipdteses de que o modelo
possui parametros lineares, os regressores sdo deterministicos e o ruido branco de medicdo

possui variancia contante.

2.3.3.2 Calculo do erro de ajuste do modelo

A matriz de covariincia dos parametros estimados 0 é descrita pela Equagao 170,
considerando que 6 = (X7 X)~1 X7y (Morelli; Klein, 2006).

Cov(d) = E[(0 —0)(6 — 0)"]
= B{(XTX)"' X" (z —y)(z — ) X (X' X)™'} (170)
= (XTX) ' X"Var(v) X(XTX)™!

Manipulando a Equagdo 170 e substituindo o resultado da Equacdo 155, encontra-se a

~

matriz C'ov(6) conforme descrito na Equagéo 171.

Cov(0) = o?(XTX)™* (171)

Para o calculo de C’ov(é) se faz necessério conhecer o valor da variancia do erro (02),
no entanto, esse valor € normalmente desconhecido, sendo preciso estimé-lo a partir dos dados
medidos aplicando a Equagdo 172. O valor de s? é comumente chamado de erro de ajuste
(Morelli; Klein, 2006).

o2 = ﬁ Zi[z(z’) — P =g (172)
onde Z € o valor médio das medicdes z.
| N
zZ= N 2 2(1) (173)

E necessdrio destacar que uma vez que s esta substituindo o nos calculos, a distribui-
¢do de v, até entdo sendo considerada normal, passa a ser uma distribui¢do do tipo T (Morelli;
Klein, 20006).

Outra métrica importante para quantificar a qualidade do ajuste de § em relagdo a z é
o coeficiente de determinacdo R?. Esse parAmetro consiste na segregacio em trés parimetros
do erro: soma dos quadrados total (S.S7), soma dos quadrados da regressdo (SSgi) € a soma
dos quadrados dos residuos (SSg). Essas somas sdo definidas pelas Equacdes 174, 175 e 176,
respectivamente (Morelli; Klein, 2006).

N
SSr=> [2(i) — 2> = "2 = N#° (174)

=1
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N
SSr =" [9(i) — 2 (175)
=1
N
SSp =Y [2(i) = §(i)]> = 2"z — 0" X"z (176)

i=1

Os trés parametros se relacionam pela Equacao 177, que mostra que a soma total dos
quadrados dos erros em torno da média, pode ser dividida na soma dos quadrados do erro do
modelo em torno da média e na soma dos quadrados do erro das medi¢cdes em relagdo ao modelo
(Morelli; Klein, 2006).

SSp=S5Sr+SSE (177)

Por fim, o parAmetro R? pode ser calculado pela Equagio 178. Os valores de R? variam
entre 0 e 1, com 1 sendo um ajuste perfeito do modelo (Morelli; Klein, 2006). Esse parametro

também pode ser expresso em porcentagem, notacao que serd utilizada neste trabalho.

_SSk _,_SSp _ 0TXTz — N7
N SST N SST N ZTZ—Nfz
Além de avaliar o ajuste do modelo, é necessdrio avaliar a qualidade das estimativas dos

R2

(178)

parametros do modelo linear. Essa andlise ¢ comumente feita por meio de intervalos de confianga
(Morelli; Klein, 2006).

Inicialmente, € necessario assumir que erros de medi¢do () possuem distribui¢ao
normal N (0, 021). Por conta da linearidade do método, as relagdes estabelecidas pela Equagio
179 podem ser feitas(Morelli; Klein, 2006).

0 é NO,o*(XTX)™)
g é N(X0,0°X(XTX)tXT)

O intervalo de confianga para os parametros estimados pode ser calculado a partir

(179)

da Equacgdo 180, onde t(c/2, N — n,) representa a distribui¢do t. Serd considerado um nivel
de confianca de 95% e N — n, > 100, resultando em ¢(« /2, N — n,) ~ 1,96, resultando na
Equacdo (Morelli; Klein, 2006).

0, —t(a/2,N —n,)s(0;) < 6; < 0; +t(a/2, N —n,)s(b,) (180)
0, =0, +1,96s(6)) i=1,2,...,mn, (181)
Sendo assim, com o resultado acima, estima-se que o valor verdadeiro do parametro

0, esteja dentro do intervalo [6; — 1,96s(6;),0; + 1,96s(6;)]. De forma similar, o intervalo de

confianca para a saida estimada ¢ € descrito pela Equagdo 182 (Morelli; Klein, 2006).

y(i) = () = Ha/2, N = n,)s(0;)s[y(i)] = §(i) + 1,965 (182)
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2.4 INSTRUMENTACAO E FILTRAGEM

A instrumentagdo da aeronave visa descrever os sensores utilizados para observar as
entradas de controle e a resposta dinadmica.

As entradas de controle, ja apresentadas na Equacao 52 e Figura 16, sdo divididas em
duas categorias: deflexdes das superficies de controle e tracdo. As deflexdes das superficies de
controle sdo medidas por um potencidmetro ligado a cada superficie de controle, responsavel
por gerar um sinal de tens@o proporcional a deflexdo angular (Morelli; Klein, 2006).

A tragdo, por sua vez, ndo € medida diretamente em voo, ao invés disso, ensaios em
solo sdo feitos acoplando o conjunto motopropulsor a uma célula de carga, obtendo a tragdo para
uma velocidade relativa estatica. Medindo os comandos de atuacdo do motor, seja de abertura do
carburador para motores a combustao ou a corrente drenada para motores elétricos, e a velocidade
relativa € possivel realizar uma regressao miltipla e relacionar esses fatores a tracdo medida pela
célula de varga. Em voo, esses mesmos parametros sao medidos e entdo aplicados no modelo
estimado de tragdo.

A resposta dindmica, ja descrita na Secao 2.3.2, pode ser quantificada pela obervacao
da velocidade relativa, velocidade angular, aceleracdo linear e dngulos aerodinamicos.

A velocidade relativa (V') do ar é medida por meio de sensores de pressado diferencial,
que para essa aplicacdo sao conhecidos como tubo de pitot. Esses sensores devem ser meticu-
losamente calibrados em tinel de vento. Além disso, caso o tubo de pitot esteja deslocado em
relacdo ao centro de gravidade da aeronave, corre¢oes devem ser feitas (Morelli; Klein, 2006).

As velocidades angulares (p, ¢ e r) sdo medidas usando giroscépios alinhados com os
eixos do sistema Sz, com um giroscépio para cada eixo. Em teoria, os giroscopios nao necessitam
estar alinhados com os eixos do corpo, uma vez que a velocidade angular € a mesma para todos
os pontos de um corpo rigido. No entanto, na pratica, a aeronave possui graus de liberdade
estrutural (elasticidade), sendo assim, € necessdrio alinhi-los com os eixos e posicioné-los sobre
0 CG (Morelli; Klein, 2006).

As aceleracdes lineares (a,,a, € a,) sao medidas por meio de acelerdmetros que,
normalmente, estdo integrados em um tnico médulo com os giroscépios, formando uma unidade
de medic¢ao inercial (Inertial Measurement Unit - IMU). De forma similar aos giroscopios,
os acelerdmetros devem estar posicionados no CG e alinhados com os eixos do sistema Sp,
tendo um acelerometro para cada eixo. Os acelerdbmetros, no entanto, costumam ter seus dados
contaminados por ruidos de processo (como a vibragdo do motor e estrutural) e de medigao
(qualidade dos sensores), necessitando ser submetido a filtragem (Morelli; Klein, 2006).

Por fim, os angulos aerodinamicos sao medidos usando wind-vanes, que nada mais
sdao do que potencidometros conectados a uma aleta aerodinamica que se mantém alinhada ao
escoamento relativo, sendo necessario um sensor para medir o angulo de ataque («) e outro para
o angulo de deslizamento () (Morelli; Klein, 2006).

Outras propriedades que ndo sdo obrigatdrias para identificacdo da aeronave, mas sao

uteis para validacdo do modelo sdo: a posi¢do inercial da aeronave (zg, yg, 2g)e a pressao
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atmosférica. A posicao inercial da aeronave pode ser medida usando um GPS, enquanto a
pressao atmosférica pode ser medida usando um bardmetro.

Todas as varidveis, no entanto, estdo submetidas a ruidos, seja por conta de perturbagdes
no processo ou por qualidade da medi¢do. A Equacdo 183 demonstra a contaminagao por ruido
(v) de uma varidvel genérica () (Morelli; Klein, 2006).

J=v+v (183)

A Figura 21 apresenta uma visao geral da instrumentacdo de uma aeronave para aplica-

¢ao das técnicas de identificacao.

Figura 21 — Visdo geral da instrumentagao
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Fonte: Autor (2024).

24.1 Diferenciacao numérica

Além dos valores observados a partir dos sensores durante os ensaios em voo, algumas
propriedades sdo necessarias para a estimacao paramétrica, mas ndo sao medidas diretamente,
como € o caso das varidveis p, ¢ e 1, utilizadas na Equacao 123, de w, utilizado nas Equacgdes
139 e 143, e &, empregado nas Equagdes 146 e 147.

Para a obtencdo desses dados, foi aplicada o método das diferencas finitas para as

varidveis observaveis p, ¢, r, w e «a, respectivamente. De acordo com Machado (2022), o método
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das diferencas finitas € um dos mais utilizados na derivacdo numérica de varidveis devido a sua
simplicidade, sendo baseado no teorema de Taylor.

O método das diferencas finitas € descrito como uma perturbacao pequena e finita da
funcdo a ser derivada, em relacdo a um ponto operacional (ponto de referéncia). A defini¢do da
derivada da fungdo f(z() em torno de x é dada pelo limite expresso na Equagdo 184 (Machado,
2022).

5J;(;io) _ (lsi_rfé f(zo+ 5552 — f(x0) (184)
onde §/; é o incremento que causa a pequena perturbagao na fungio.

O método das diferencas finitas possue algumas variagdes, a depender da perturbacao
inserida na Equacgdo 184. Entre as principais variagdes estdo a diferenciacio por passo a frente e
por passo central (Machado, 2022).

A diferenciagdo com passo a frente, avalia o gradiente de uma funcio 7 f no ponto
r = x¢ em relacdo a um ponto x = x;, imediatamente a frente de z(. Para que a diferenciacao
seja possivel, a fungdo f deve ser diferenciavel no ponto x = x,. A Equagdo 185 apresenta a
diferenciacao finita por passo a frente (Machado, 2022).

0f(wo) _ f(wo+eli) — f(wo)

~ 185

onde ¢ € a perturbacdo, tal que € > 0, e [; € um vetor unitario que possui valor nulo para todo
I #1;.

A diferenciacdo central, por sua vez, aplica a diferenca finita considerando valores
imediatamente a frente e atrds do valor de referéncia x(, conforme a Equacao 186 (Machado,
2022).

0f(x0) _ [lwo+eli) — fao —ely)

~ 1

2.4.2 Filtragem dos dados de voo

A fim de minimizar a razdo sinal/ruido, alguns métodos de suavizagdo de dados podem
ser aplicados, permitindo extrair mais informacao util dos dados de voo. Alguns métodos de

suavizagdo dos dados sdo:
* Filtro de média;
 Filtro média mével;
* Filtro passa-baixas.

O filtro de média visa suavizar os dados a partir do calculo da média do conjunto de
dados (Equacao 187).
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Z _33'1+332+...+$k
g k
Conforme o tamanho do conjunto de dados aumenta, calcular a média por meio da

(187)

Equacdo 187 se torna um processo custoso computacionalmente, por isso, a expressao recursiva
da Equacdo 187 € deduzida (Equagdo 188).

T = ATp—1 + (1 — N)zy, (188)
onde \ = k—;l

A vantagem de aplicar uma equacdo no formato recursivo é que ela aproveita do
resultado da iteragc@o anterior (Z_1) € apenas adiciona a influéncia dos novos dados (x) (Kim,
2011).

Observando a Equacdo 188, percebe-se que ela pondera a influéncia do valor da média
na iteracao anterior e do novo conjunto de dados por meio do fator A\. Contudo, conforme o
tamanho do conjunto de dados cresce ao longo do tempo (K — oc0) o valor de A tende a 1. Isso
significa que o novo conjunto de dados terd pouca influéncia no calculo da média (Kim, 2011).
Essa caracteristica do filtro de média resulta em uma dificuldade do filtro em acompanhar a
dinidmica do sistema (Kim, 2011).

A fim de conseguir captar a dinamica do sistema e suavizar os dados, aplica-se a média
movel que, diferentemente do filtro de média, ndo realiza a média de todo o conjunto de dados,
mas seleciona uma janela de dados e calcula a média aritmética para esse intervalo. Dessa forma,
dados antigos sdo descartados conforme novos dados sdo adicionados ao conjunto (Kim, 2011).

A média movel € calculada por meio da Equacdo 189, onde n € o tamanho da janela de
dados a ser calculada.

T = Tpg + " (189)

Para uma janela de dados grande (n — 00), o valor da média na iteragdo atual tende
para o valor na iteracdo passada. Ja para o caso contrario (n — 1), a influéncia dos novos dados
¢ amplificada. Sendo assim, regulando o tamanho da janela de dados € possivel ponderar a
influéncia dos novos dados no célculo da média e, consequentemente, na qualidade da suavizagdo
dos dados (Kim, 2011).

Contudo, analisando a Equacdo 189, percebe-se que todas as amostras possuem peso
(1/n), ou seja, amostras antigas possuem a mesma contribui¢ciio de amostras mais recentes, isso
significa que quanto maior a quantidade de amostras, melhor serd suavizaciao do ruido, mas o
atraso de tempo entre o medido e o calculado serd maior.

A fim de solucionar o problema da média mével, isto €, aplicar pesos iguais para todas
as amostras, o filtro passa-baixas busca dar um peso maior para amostras mais recentes. A forma

de aplicar o filtro passa-baixas pode ser vista na Equacao 190.

Ty = ATp_1 + (1 — )z, (190)
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onde 0 < A < 1.
Ao variar o peso com a idade da amostra, o filtro passa-baixas consegue minimizar o

ruido e rastrear a dinamica do movimento de forma mais eficiente que o filtro de média mével
(Kim, 2011).

2.5 TECNICAS DE ENSAIOS EM VOO

Conforme descrito na Sec¢do 2.2, a identificacio da aeronave depende ndo s6 do conhe-
cimento da resposta dinAmica, mas também das entradas de controle que serdo empregadas sob a
aeronave, comumente conhecidas como manobras. As manobras executadas tém o intuito de
excitar os modos longitudinal e latero-direcional a fim de agregar informacao ao conjunto de
dados adquiridos em voo, suficiente para a modelagem da aeronave (Dias, 2012).

Por conta da importancia das manobras para o sucesso da identificagdo da aeronave,
uma etapa de planejamento deve ser executada a fim de definir os principais parametros das

manobras, isto é:

Condi¢des de voo: altitude, angulo de ataque de trimagem, numero de Mach e poténcia

disponivel.

Tempo de execu¢do da manobra: a manobra deve acontecer por tempo suficiente para

deteccao do movimento;

Entradas de controle: deflex@o das superficies de controle e tracao;

Forma das entradas de controle: amplitude e formato da entrada de controle.

A defini¢ao dos parametros acima € crucial, pois a partir deles se determina qual faixa do
espectro de frequéncia serd excitado. As entradas de controle sdo projetadas como perturbacdes
em torno da condi¢do de trimagem, a fim de manter a condi¢do de voo praticamente constante
ao longo da manobra. As principais entradas de controle sdo: impulso, varredura de frequéncia,
multisenoidal, doublet e multidegrau (Morelli; Klein, 2006).

A entrada mais simples € o impulso, ja que € apenas um pulso repentino. Na maioria
das vezes, o impulso ocorre para ambos os lados, a fim de retornar a aeronave para condi¢ao
inicial. A Figura 22 apresenta um exemplo de impulso no dominio do tempo e da frequéncia
(Morelli; Klein, 2006).

A varredura de frequéncia € util quando hd pouca ou nenhuma informacao prévia sobre
o sistema. A varredura procura aplicar uma senoide continua com a frequéncia aumentando ao
longo do tempo a fim de excitar uma faixa de frequéncia de interesse. A Figura 23 apresenta
um exemplo genérico de uma varredura de frequéncia, juntamente com o espectro e frequéncia
(Morelli; Klein, 2006).



Figura 22 — Impulso genérico
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Figura 23 — Exemplo de varredura de frequéncia
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As entradas multisenoidais sdo compostas por uma somatoéria de senoides variando a
frequéncia, amplitude e angulos de fase que, de forma similar a varredura de frequéncias, procura
cobrir uma faixa de frequéncias de interesse (Morelli; Klein, 2006).

As entradas doublets sdo pulsos duplicados, podendo ser entendido como uma aproxi-
macdo de uma senoide, mas usando ondas quadradas. O tempo de duracdo do doublet deve ser
selecionado de modo que a frequéncia dominante excitada seja similar a frequéncia natural do
sistema dinamico. A Figura 24 apresenta um exemplo genérico de doublet, onde a frequéncia
dominante seria 0 0,5 Hz. A Amplitude do doublet deve ser selecionada de modo que a razao
sinal/ruido seja grande o suficiente para extrair as informac¢des do movimento dinamico (Morelli;
Klein, 2006).

Revendo a analogia de aplicar ondas quadradas para simular ondas senoidais, como no
caso do doublet, uma das entradas comumente aplicadas em ensaios em voo sdo as multidegraus,
que sobrepdem pulsos de multiplas larguras. O caso mais apresentado na bibliografia é o 3-2-1-1,
que alterna degraus com larguras de razdo 3-2-1-1. O pulso de razdo 2 ¢é selecionado para
corresponder a metade do periodo da frequéncia natural de interesse do modo dindmico. Os
pulsos de razdo 3 e 1 limitam o espectro de frequéncia, gerando um pulso de maior banda do que
o doublet. A Figura 25 apresenta um exemplo de manobra 3-2-1-1 no dominio do tempo e da
frequéncia (Morelli; Klein, 2006).

As entradas de controle podem ser feitas de forma manual, sendo dependente de um
piloto treinado, ou serem pré-programada, tendo a dependéncia de um sistema de controle de

voo a bordo.
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Figura 24 — Doublet genérico
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Figura 25 — Exemplo de entrada 3-2-1-1
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3 MATERIAIS E METODOS

A Figura 26 apresenta o fluxo de procedimentos da aplicacdo da identificagdo para-
métrica de aeronaves descrito na Se¢do 2.2. No entanto, considerando os recursos disponiveis
para realizag¢do dos ensaios em voo, foi desconsiderada a op¢do de desenvolver uma aeronave
remotamente controlada para ser usada como plataforma de anélise, necessitando de uma outra
alternativa para adquirir dados de voo para validar o método.

Sendo assim, partiu-se para abordagem de usar dados de voo disponiveis de outros
trabalhos a fim de validar o software de estimagdo dos parametros e o simulador de seis graus de
liberdade.

Nas proximas secoes, serdo apresentados os dados de voo utilizados para validagdo,
os processamentos que foram aplicados a esses dados a fim de reduzir a influéncia de ruido de
medic¢do, e, por fim, a aplica¢do da estimacdo de parametros. Com os parametros estimados, as
matrizes de estado e controle da aeronave foram calculadas e uma simulacado de seis graus de

liberdade foi executada a fim de validar os resultados obtidos.

3.1 AQUISICAO DOS DADOS DE VOO

Os dados de voo usados para validar o software de identificacao foram retirados de (Suit,
1972). Os ensaios foram conduzidos em 1972 pelo Laboratdrio de Aerondutica da Universidade
de Princeton. Os dados obtidos foram processados pelo Instituto de Pesquisa Langley para
estimagdo paramétrica.

A aeronave utilizada nos ensaios foi o Navion, uma aeronave monomotor, nao pres-
surizada, de trem retratil e para quatro passageiros, produzida pela fabricante americana Ryan
Aeronautical Company. As propriedades geométricas e inerciais da aeronave utilizada estao
descritas na Tabela 32 da Secdo A.1 (Apéndice A).

Os dados medidos durante os ensaios em voo incluiam: aceleragao linear (a,, a,, a.),
taxa de rolagem (p), taxa de arfagem (¢), taxa de guinada (), angulos aerodinamicos («, 3),
altitude (h), velocidade indicada (V'), posi¢c@o da superficie de controle (d., d,, d,-) (Suit, 1972).
A Tabela 1 descreve a precisdo e a taxa de amostragem de cada um dos sensores utilizados para
medir os dados de voo.

Uma vez que os sensores utilizados possuem taxas de amostragem diferentes, é necessa-
rio realizar uma interpolagdo para os dados medidos, a fim de estabelecer uma mesma frequéncia
de amostragem (Suit, 1972). Apds aplicar a interpolagdo, uma nova frequéncia de amostragem
pode ser aplicada nos dados. Para este trabalho, uma frequéncia de 50 H z foi adotada.

Os ensaios em voo foram realizados em trés fases, conforme o descrito na Se¢ado 2.5:

longitudinal, lateral e direcional.



Figura 26 — Visdo geral da identificacdo paramétrica de aeronaves
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3.1.1 Dados do ensaio longitudinal
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O ensaio de voo longitudinal, executado por Suit (1972), aplica um doublet como

entrada no profundor, buscando manter os ailerons e leme estaticos. A Figura 28 apresenta os

valores medidos das entradas de comando nas superficies de controle. Dentre as varidveis de
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Figura 27 — Aeronave monomotor Navion
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Fonte: USAF (2023).

Tabela 1 — Derivadas aerodinamicas longitudinais do Navion

Propriedade Precisdo  Taxa de amostragem
Aceleracdo linear [g] +0, 010 2 [Hz|
Taxa de rotagéo [rad/s] +0, 044 2 [Hz
Taxa de arfagem [rad/s] +0,024 2 [HZ]
Taxa de guinada [rad/s] 40,010 2 [HZ]
Angulo de ataque [deg] =+0, 800 4 [HZ]
Altitude [m] +30, 480 2 [H2]
Velocidade indicada [m/s] +1,030 2 [HZ]
Posi¢do da superficie de controle [%]  £1, 000 2 [Hz|

Fonte: Suit (1972).

saida observadas (Figura 21), o ensaio longitudinal ird ter maior impacto nos valores de a., g, V'
e «, uma vez que sao as propriedades excitadas pelos modos longitudinais fugéide e periodo

curto. A Figura 29 apresenta as varidveis de saida medidas no ensaio em voo.

3.1.2 Dados do ensaio lateral

De forma similar ao ensaio longitudinal, o ensaio lateral consiste em aplicar um doublet
a entrada dos ailerons, mantendo o leme e o profundor estéticos (Figura 30). As varidveis de
saida que sdo excitadas pelo doublet no aileron sdo p,r, V e (3. Os valores obtidos no ensaio em

voo descrito em (Suit, 1972) estdo apresentados na Figura 31.

3.1.3 Dados do ensaio direcional

Por fim, o ensaio direcional consiste em aplicar um degrau a entrada do leme, mantendo
os ailerons e o profundor estdticos (Figura 32). Assim como para o ensaio lateral, as varidveis de
saida que sdo excitadas pelo degrau no leme sdo p,r,V e (. Os valores obtidos no ensaio em

voo descrito em (Suit, 1972) estdo apresentados na Figura 33.
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Figura 28 — Entradas de controle medidas - ensaio longitudinal
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Figura 29 — Varidveis de saida medidas - ensaio longitudinal
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Figura 31 — Variadveis de saida medidas - ensaio lateral
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Figura 32 — Entradas de controle medidas - ensaio direcional
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Figura 33 — Variaveis de saida medidas - ensaio direcional
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3.2 DIFERENCIACAO NUMERICA E FILTRAGEM DOS DADOS DE VOO

A fim de decidir qual método de diferenciagdo finita usar, algumas simula¢gdes foram
feitas. Inicialmente, uma simples derivagdo de uma senoide foi feita e comparada com o resultado
analitico (Figura 34). A andlise do erro foi feita considerando a raiz do erro quadrado médio

(do inglés, root mean square error - RMSE) e os resultados do erro de ambos os métodos estao
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descritos na Tabela 2. A partir dessa simulagado, percebe-se que a derivada por passo central se

ajusta melhor a solugdo analitica do que a diferenciacdo por passo a frente.

Figura 34 — Derivada simulada
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 2 — Anélise do erro - derivagdo passo a frente e passo central

Método RMSE
Passo a frente 0,077
Passo central 0,000

Fonte: Autor (2024).

Além disso, um dos maiores problemas da diferenciacdo finita diz respeito a dados
contaminados com ruido, uma vez que descontinuidades serdo inseridas no célculo da Equacao
184.

Novamente uma simulagdo com uma senoide foi feita onde um ruido branco foi adi-
cionado ao valor verdadeiro a fim de avaliar a sensibilidade da derivacdo por passo a frente e
derivacdo central ao ruido presente na varidvel dependente. A Figura 35 apresenta o resultado
da simulacdo e a Tabela 3 apresenta os valores da raiz do erro médio quadrado (do inglés, root
mean square error - RMSE).

Mesmo com a derivada por passo central se mostrar menos sensivel ao ruido, € notério
que o erro entre a derivada e a solucdo analitica estd em condi¢des inaceitaveis. Sendo assim,
métodos de suavizagdo dos dados (do inglés, data smoothing) devem ser empregados a fim de

filtrar o ruido da varidvel dependente.



Figura 35 — Simulacdo de derivada de sinal ruidoso
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 3 — Anélise do erro do sinal com ruido - derivagdo passo a frente e passo central

Método RMSE

Passo a frente 23,112
Passo central 11,122

Fonte: Autor (2024).

Aplicando os trés métodos de suavizacdo ao mesmo sinal simulado da Figura 34,

¢ possivel ter uma primeira impressao dos seus desempenhos. Para essa simulagdo, foram

selecionados valores arbitrdrios de n = 15 e A = 0, 75 para os filtros média mével e passa baixas,

respectivamente. A Figura 36 apresenta os resultados obtidos.

A partir da andlise do erro (Tabela 4), a primeira conclusdo tomada é que o filtro de

média ndo é capaz de acompanhar a dindmica da curva, algo predito por Kim (2011). Os filtros

média mével e passa baixas, no entanto, tiveram resultados semelhantes e foram efetivas na

reducdo do ruido. A fim de avaliar qual dos filtros possui o melhor resultado, foi aplicado uma

varredura para encontrar valores 6timos de n e A e entdo avaliar o erro de ambas as solugdes.

Tabela 4 — Andlise do erro - métodos de suavizacao

Método RMSE
f@)+v 0,1659
Média 1,1030

Média Mével 0,0795
Passa Baixas  0,0687

Fonte: Autor (2024).
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Figura 36 — Comparacdo entre métodos de suavizagdo dos dados
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Fonte: Autor (2024).

Para a funcdo simulada da Figura 36, realizando a varredura para os valoresde ne \ e
avaliando o RMSE agregado aos resultados dos filtros de média mével e passa baixas, obteve-se

os resultados da Figura 37, onde n = 100 - A.

Figura 37 — Varredura - filtro média mével e passa-baixas

1
—— Média moével
— Passa baixas

RMSE

Fonte: Autor (2024).

Os valores 6timos de n e A encontrados foramn = 9e A = 0, 80. Para esses pardmetros,
os erros agregados a cada um dos métodos estdo apresentados na Tabela 5 e a resposta simulada

na Figura 38.
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Tabela 5 — Andlise do erro - média mével e passa baixas

Método RMSE
f)y+v 0,1659
Média Mével 0,0672
Passa Baixas  0,0668

Fonte: Autor (2024).

Figura 38 — Comparacgdo entre métodos de suavizagdo dos dados - ponto 6timo
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Fonte: Autor (2024).

A partir dos resultados obtidos, o filtro passa baixas se mostrou mais efetivo na suaviza-
¢ao dos dados, sendo o método selecionada para este trabalho.

Retornando para a anélise das derivadas, pode-se submeter a resposta processada pelo
filtro passa baixas novamente as derivagOes por passo central e passo a frente. Os resultados

obtidos estio apresentados na Figura 39 e Tabela 6.

Tabela 6 — Andlise do erro - ap6s suavizagdo de f(¢)

Método RMSE
Passo a frente  3,4243
Passo central ~ 2,2867

Fonte: Autor (2024).

Os resultados comprovam que a derivada por passo central apresenta um erro inferior a
derivada por passo a frente, sendo a mais adequada. No entanto, o valor absoluto do erro ainda
estd em condic¢des inadequadas. Essa condicao pode ser melhorada, aplicando a suavizagdo dos
dados da derivada por passo central ao filtro passa baixas, de forma similar ao que foi feito
a fun¢do antes da derivacdo. A Figura 40 apresenta a evolucio da suavizacio do calculo da

derivada e a Tabela 7 apresenta os resultados do RMSE.
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Figura 39 — Derivagdo apés suavizagio de f(t)
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 7 — Andlise do erro - ap4s suavizagdo de df (t)/dt

Método RMSE
Passo central - antes de filtrar f(t) 11,1220
Passo central - ap6s filtrar f(t) 2, 2867

Passo central - antes de filtrar df (¢)/dt  0,5161
Fonte: Autor (2024).

Sendo assim, a partir das simulacdes descritas, foi selecionado o método de derivacio
por passo central para realizar a diferenciacao finita das varidveis p, ¢, 7, w € «, uma vez que esse
método possui menor sensibilidade a frequéncia de amostragem e menor sensibilidade ao ruido
presente na varidvel dependente. Além disso, o filtro passa baixas serd usado como método de

suavizacao.

3.3 ESTIMACAO DOS PARAMETROS

Ap6s a aquisi¢ao e filtragem dos dados de voo, € possivel iniciar o processo de andlise
dos dados de voo, que almeja estimar as derivadas de estabilidade da aeronave, conforme o

descrito na Subse¢do 2.3.2.

3.3.1 Calculo das variaveis dependetes

Inicialmente, devem ser calculadas as vardveis dependentes das equacgdes de regressao,

isto €, os coeficientes C'y, Cy, Cyz, C}, C,,, C,. O célculo das varidveis dependentes € feito a
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Figura 40 — Derivaco apés suavizagdo de df (t)/dt
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Fonte: Autor (2024).

partir da aplicagdo da Equagao 122, para os coeficientes de forga no sistema Sp e Equagdo 123
para os coeficientes de momento.

Ap6s calcular os coeficientes de forca no sistema do corpo (Spg), € possivel calcular os
coeficientes de forca no sistema aerodinamico (S5,,), Cp, Cy, e Cf, aplicando a Equacdo 124. O
procedimento de cdlculo das varidveis dependentes esta descrito na Figura 41 em formato de
diagrama de blocos.

As varidveis dependentes excitadas no ensaio de voo longitudinal sdo C'x, Cz e C,,,
no sistema Sg e C'p e C, no sistema .S,,. Os valores obtidos a partir do ensaio de voo, descritos
na Secdo 3.1.1 estdo apresentados na Figura 42.

Para os ensaios em voo lateral e direcional, as varidveis dependentes que sao analisadas
sdo C; e (), no sistema Sg e Cy,, no sistema .S,.

Para o ensaio em voo lateral, descrito na Se¢do 3.1.2, as varidveis dependentes calculadas
estdo apresentados na Figura 43. J4 para o ensaio em voo direcional, descrito na Secao 3.1.3, as

varidveis dependentes calculadas estdo apresentados na Figura 44.

3.3.2 Aplicacio da regressao por minimos quadrados

Calculadas as varidveis dependentes, inicia-se o0 processo de regressdo por minimos
quadrados. Para esta etapa, o vetor com os regressores (.X') deve ser gerado e aplicado juntamente
com a respectiva variavel dependente na Equacdo 168 para obter os parametros estimados (6).

Iniciando pelo movimento longitudinal, a matriz de regressores (Xongitudinal), apresen-

tado nas Equagdes 157, 158 e 159 € calculada. Em posse das varidveis dependentes C'p, C'p,



Figura 41 — Calculo das varidveis dependentes
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Figura 42 — Varidveis dependentes - ensaio longitudinal
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Figura 44 — Varidveis dependentes - ensaio direcional
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eCiy,, 0s parametros podem ser estimados diretamente pela aplicacdo da Equagdo 168. De forma
similar para o movimento latero-direcional, calcula-se a matriz X;ter0—direcionals @presentada nas
Equagoes 160, 161 e 162. Em seguida, aplica-se a Equac@o 168 para se estimar os parametros.

Estimados os parametros do modelo (6), € possivel realimentd-los nas Equacdes 157 a
162 e estimar as varidveis dependentes a fim de comparar os resultados com o valor medido em

voo. A Figura 45 descreve o fluxo de célculo.

Figura 45 — Procedimento da aplica¢do de minimos quadrados
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Fonte: Autor (2024).

Com a estimagdo das varidveis de estabilidade e controle (f) é possivel aplicar as
Equacdes 109 a 114 para obtenc¢do das derivadas dimensionais.

Finalmente, em posse das derivadas dimensionais, as matrizes de estado e controle dos
modos longitudinal e latero-direcional podem ser calculadas aplicando as Equacdes 107 e 108,
respectivamente.

3.4 SIMULADOR DE 6 GRAUS DE LIBERDADE

De forma simplificada, o processo de simulacdo numérica consistiu em aplicar uma
entrada no modelo em espaco de estados da aeronave e calcular a derivada dos estados. Integrando
numericamente as derivadas dos estados, € possivel obter a resposta temporal dos estados da

acronave.
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Conforme o descrito na Subsecao 2.3.1.3, o movimento da aeronave foi dividido em
duas categorias, longitudinal e latero-direcional. O simulador, por sua vez, unifica ambos os
modelos para descrever a dindmica do voo da aeronave em 6 graus de liberdade (do ingl€s,
6 degrees of freedom - 6DOF), isto é, 3 graus de translacdo e 3 graus de rotagcdo. Por ser
uma simulacao digital, o simulador acontece de forma iterativa para uma certa frequéncia de

amostragem. A iteracdo acontece conforme a fluxo da Figura 46.

Figura 46 — Simulador - visdo geral
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Fonte: Autor (2024).

Os comandos de entrada, inseridos no modelo, podem ser de fonte simuladas ou medida.
Fontes simuladas dizem respeito a sinais genéricos aplicados para avaliar a resposta dindmica,
como entradas em pulso, degrau, rampa, entre outros. Entradas medidas, por sua vez, tratam
de medi¢des dos comandos de entrada do piloto, seja a partir da leitura de um joystick ou pela
leitura dos atuadores.

Para este trabalho, a validagdo do modelo serd feita aplicando os valores de deflexdo

das superficies de controle e a tragdo do motor, medidos nos ensaios em voo descritos por (Suit,
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1972).
A integracdo numérica € calculada conforme a Equacdo 191. Esse processo € feito para

cada um dos estados da aeronave.

x(i) = x(i — 1) + &(i) - dt (191)

onde dt € o passo de tempo, que pode ser calculado como o inverso da frequéncia de amostragem.
Conforme o citado na Secdo 3.1, a frequéncia de amostragem utilizada foi de 50 H z, logo,
dt = 0,02 s.

Com a obteng¢do dos estados longitudinais e latero-direcionais da aeronave a partir da
integracdo numeérica, as Equacdes 83, 84 e 85 podem ser utilizadas para calcular a trajetéria
da aeronave (zg, yp € zg) ao longo do tempo. Por fim, a Equacdo 88 pode ser utilizada para
calcular o angulo de guinada da aeronave.

Ao final desse processo, os dados de trajetdria, orientagao, velocidade linear e velocidade
angular da aeronave estdo calculados, sendo possivel reconstruir o voo.

O simulador foi implementado no software MATLAB, permitindo visualizar um modelo

tri-dimensional da aeronave e alguns instrumentos de voo, conforme o apresentado na Figura 47.

Figura 47 — Simulador - Implementacdo em MATLAB

Fonte: Autor (2024).

3.5 VALIDACAO DO MODELO

A fim de validar os resultados obtidos, trabalhos relacionados que modelaram a aero-

nave Ryam Navion foram utilizados como referéncia. Além disso, utilizando as propriedades
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geométricas e inerciais da aeronave descritas no Apéndice A, um modelo analitico de baixa
ordem utilizando o software XFLRS, desenvolvido por Deperrois (2024).

Para o movimento longitudinal, 3 bases comparativas foram tomadas além do XFLRS,
sendo elas os trabalhos de Nelson (1998), Stengel e Nixon (1980) e Suit (1972). As derivadas
utilizadas estdo apresentadas na Tabela 8.

O movimento latero-direcional possui apenas 2 bases comparativas foram tomadas além
do XFLRS, ja que Stengel e Nixon (1980) realiza apenas a andlise longitudinal. As referéncias
Nelson (1998) e Suit (1972), no entanto, foram usadas como base. As derivadas utilizadas estao

apresentadas na Tabela 9.

Tabela 8 — Comparativo das derivadas de estabilidade e controle - movimento longitudinal

Derivada Ref. [16]  Ref. [23] Ref. [24] XFLR5

CrL, 0,4100 0, 1060 0, 0200 0, 3560
CL, 4,4400  0,0000 0,0000 0,0125
CL. 0,0000  5,1566 5,2300 4,6299
Cr. 0,0000  0,0000 0, 0000 0, 0000
Cr, 0,0000  0,0000 0, 0000 9,1758
Cr,, 0,3550  0,0000 0, 0000 0, 0000
Ch, 0,0500 0, 1890 0,0015 0,0091
Cp, 0,0000  0,0000 0, 0000 0, 1564
Ch, 0,3300  0,4297 0,4297 0,4297
Ch, 0,0000  0,0000 0, 0000 0, 0000
Cp, 0,0000  0,0000 0,0000 0,0000
Cps, 0,0000  0,0000 0, 0000 0, 0000
Cms 0,0537  0,2680 0,0000 0, 144
Cony 0,0000  0,0000 0, 0000 0, 0000
Con.. ~0,6830 —1,0030 —1,2600 —0,7142
Con —4,3600 —6,5000 —6,5000  0,0000
Con, —9,9600 —18,1000 —13,0000 —12,2985
o ~0,9230 —1,4200 —1,4000 —1,2250

Fonte: Autor (2024).
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Tabela 9 — Comparativo das derivadas de estabilidade e controle - movimento latero-direcional

Derivada

Ref. [16] Ref. [24] XFLRS

Cy,

B
Cy,

0,0000  0,0000  0,0000
—0,6000 —0,3500 —0,2336
0,0000 —0,3000 —0,2255
0,0000  0,5000  0,3345
0,3300  0,0800  0,0800

0,0000  0,0000  0,0000

—0,0700 —0,0600 —0,0899

—0,4900 —0,4500 —0,4163
0,1100  0,0400  0,2890
0,1540  0,1500  0,1500
0,0260  0,3000  0,3000

0,0000  0,0000  0,0000
0,0730  0,0490  0,04763
—0,0400 —0,0240 —0,1697
—0,0900 —0,0820 —0,0825
—0,0040 —0,0050 —0,005
—0,0630 —0,0800 —0,08

Fonte: Autor (2024).

Figura 48 — Aeronave modelada no XFLRS

Fonte: Autor (2024).
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Inicialmente serdo discutidos os resultados das derivagdes numéricas e filtragem dos da-
dos de voo. Em seguida, as varidveis dependentes serdo calculadas para serem usadas na proxima
etapa, a estimagdo das derivadas de estabilidade e controle. Com as derivadas adimensionais,
foram calculadas as matrizes de estado e aplicadas no simulador de 6 graus de liberdade a fim de

validar os resultados.

4.1 DERIVACAO NUMERICA E FILTRAGEM DOS DADOS

Os dados medidos por (Suit, 1972) foram submetidos ao filtro passa-baixas a fim de
reduzir os ruidos de medicao e melhorar a qualidade da estimativa das derivadas de estabilidade
e controle. A regulagem do filtro foi feita de forma especifica para cada bateria de ensaios,

conforme o descrito nas proximas secoes.

4.1.1 Ensaio longitudinal

As entradas mais relevantes para o ensaio longitudinal sdo a entrada no profundor e a
tracdo. As entradas no aileron e leme sao resultantes de imperfeicdes do ensaio, sendo assim, serd
empregado um valor mais alto de A = 0,90 . A entrada no profundor, por sua vez, apresentou
pouco ruido de medi¢do, sendo submetida a um A = 0, 70, inferior que o das outras varidveis, a
fim de minimizar o atraso temporal (Figura 49). Todas as outras varidveis foram submetidas a
um A\ = 0, 80 (Figura 50).

Figura 49 — Filtragem dos dados - entradas do ensaio longitudinal
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Fonte: Autor (2024).
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Figura 50 — Filtragem dos dados - saidas do ensaio longitudinal
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Fonte: Autor (2024).

Por fim, foram calculadas as derivadas que serdo empregadas para o calculo das varidveis
dependentes (C, Cp e C},,), sendo as mais relevantes para o ensaio longitudinal: w, ¢v e ¢, uma
vez que as varidveis w, « e ¢ ja foram filtradas, as derivadas apresentaram pouco ruido, sendo

desnecessdrio aplicar o filtro passa baixas (Figura 51).

Figura 51 — Derivacao numérica - ensaio longitudinal
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Fonte: Autor (2024).
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Com as varidveis filtradas, foram calculadas as varidveis dependentes do movimento

longitudinal (Figura 52). A Tabela 10 sumariza os valores de A de filtragem aplicados a cada

variavel.

Figura 52 — Varidveis dependentes - ensaio longitudinal
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Tabela 10 — Filtro passa baixas - ensaio longitudinal
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Fonte: Autor (2024).

Variavel A Variavel A Varidvel A
e 0,70 O 0,90 O 0,90
Qg 0,80 Qy 0,80 a, 0,80
U 0,80 v 0,80 w 0,80
P 0,80 q 0,80 r 0,80
w 0,80 q 0,80 & 0,80

4.1.2 Ensaio lateral

Fonte: Autor (2024).

—— Calculado
— Filtrado

As entradas mais relevantes para o ensaio lateral sdo a entrada de aileron e tragdo, para

ambas as varidveis foi utilizado A de 0, 80. Para as entradas no profundor e leme um A de 0, 80

serd usado (Figura 53). Para as variaveis de saida, isto &, p,r, v e 5, um A de 0, 80 foi utilizado.

A Figura 54 apresenta a comparacao entre os valores medidos e filtrados das varidveis de saida

do ensaio lateral.

Em seguida, as derivadas v, 3, p e r foram calculadas, necessarias para o calculo de

Cy,,, Cy e C,. Diferentemente do ensaio longitudinal, a derivagdo no ensaio lateral apresentou
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Figura 53 — Filtragem dos dados - entradas do ensaio lateral
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Fonte: Autor (2024).

Figura 54 — Filtragem dos dados - saidas do ensaio lateral

1 0.4
0.3 —— Medido
_ 0.5 0.2 —— Filtrado
[ a2
5 = 0.1
3 9
s 0
g £ o
a -
05 -0.1
-0.2
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t[s] t[s]
734 0.06
73.35 0.04
0.02
g 73.3 g 0
S 7325 @ 002
-0.04
732 -0.06
73.15 -0.08
0 2 4 6 8 0 2 4 6 8
t[s] t[s]

Fonte: Autor (2024).

ruido, sendo necessario aplicar o filtro passa baixas sobre as derivadas. Para as varidveis p e r,
um )\ de 0, 80 foi aplicado. J4 para as varidveis v e £ foi utilizado um X de 0, 90 (Figura 55). A
Tabela 11 sumariza os valores de \.

As varidveis dependentes do movimento lateral estdo apresentadas na Figura 56. A

Tabela 11 sumariza os valores de A de filtragem aplicados a cada varidvel.
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Figura 55 — Derivagdo numérica - ensaio lateral
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Fonte: Autor (2024).
Figura 56 — Varidveis dependentes - ensaio lateral
0.001
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> o.ooog —— Filtrado
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t[s]
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OS5 ¢
o
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Fonte: Autor (2024).

4.1.3 Ensaio direcional

Para o ensaio direcional, as entradas mais relevantes sdo a entrada no leme e tragdo. Um
A de 0, 90 foi utilizado para o leme e A = 0, 80 para a tracdo. Para as demais entradas, um \ de
0, 80 foi utilizado (Figura 57). De forma similar ao ensaio lateral, para as varidveis de saida um

A de 0, 80 foi utilizado (Figura 58).
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Tabela 11 — Filtro passa baixas - ensaio lateral

Variavel o Variavel a Variavel a
e 0,80 Oa 0,80 Or 0,80
Qg 0,80 ay 0,80 a, 0,80
0,80 v 0,80 w 0,80
0,80 q 0,80 0,80
0,80 7 0,80 v 0,90
0,90

Fonte: Autor (2024).

<

S TS BLS IES

Figura 57 — Filtragem dos dados - entradas do ensaio direcional
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£y 05 S | | — Filtrado
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t[s] t[s]

Fonte: Autor (2024).

Por fim, as derivadas v, B, p e 1 foram calculadas e filtradas com um A = 0, 90 para as
duas primeiras e A = 0, 80 para as duas dltimas (Figura 59). A Tabela 12 sumariza os valores de

A de filtragem aplicados a cada varidvel.

Tabela 12 — Filtro passa baixas - ensaio direcional

Variavel « Variavel « Variavel «
e 0,80 Oa 0,80 Or 0,90
Qg 0,80 Qy 0,80 a 0,80

u 0, 80 v 0,80 w 0,80
p 0, 80 q 0,80 r 0,80
D 0,90 B 0,90 P 0,80
- 0,80

Fonte: Autor (2024).

As variaveis dependentes do movimento direcional estdo apresentadas na Figura 60. A
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Figura 58 — Filtragem dos dados - saidas do ensaio direcional
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Fonte: Autor (2024).

Figura 59 — Derivagdo numérica - ensaio direcional
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 12 sumariza os valores de A de filtragem aplicados a cada varidvel. Concluindo-se assim

a filtragem dos dados, e passando para a estimac¢do das derivadas de estabilidade e controle.
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Figura 60 — Varidveis dependentes - ensaio direcional
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Fonte: Autor (2024).

4.2 ESTIMACAO DOS PARAMETROS

4.2.1 Modelo longitudinal

A primeira iteracdo da regressao multipla foi aplicou todos os repressores das Equacdes
145, 146 e 147, considerando as variaveis V, a, ¢, q e d.. Resultando nas estimativas apresentadas
na Tabela 17.

Tabela 13 — Primeira Itera¢ao - Cp, Cp e C),

Derivada Valor Derivada Valor Derivada Valor

Cr, 0,2673 Cp, —0,0180 | Ch, —0,0346
Cr, 8, 0965 Cp, —3,0335 | Chy, —2,3071
Cr., 2,8134 Cp, 0,3755 | Chp,, —0,6822
Cr., —10,1961 | Cp, 1,6579 | Chn, 2,4102
Cr, —29,6284 | Cp, 4,9148 | Cy, 4, 4028
CLs, —1,5291 | Cp,, 0,3223 | Cin,, -0, 1596

Fonte: Autor (2024).

Os resultados dos parametros estimados podem ser avaliados, inicialmente, a partir do
erro de ajuste entre as variaveis dependentes (C';, Cp e C),,) medidas e entre o resultante dos
parametros estimados. A Figura 61 apresenta graficamente o ajuste entre as curvas e a Tabela 14
apresenta os resultados obtidos.

Em seguida, empregando as derivadas de estabilidade estimadas nas Equag¢des 109,

110 e 111 e calculando a matriz de estado 107, é possivel submeter o modelo linear estimado
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Figura 61 — Varidveis dependentes do ensaio longitudinal- 1* iteracdo

Medido

- - - Estimado

-0.08 ! I |

Fonte: Autor (2024).

Tabela 14 — Anélise do erro de ajuste - 1* iterag¢do longitudinal

Coeficiente R? RMSE

Cr 0,9897 0, 0099
Ch 0,9714 0,0014
Chn 0,9759  0,0028

Fonte: Autor (2024).

as entradas medidas e estimar a resposta dinAmica do movimento longitudinal (u, w, q e 0),
conforme o descrito no processo de simulagdo da Secdo 3.4. O resultado da simulagdo esta

apresentado graficamente na Figura 62 e os valores de ajuste das curvas na Tabela 15.

Tabela 15 — Andlise do erro da simulacao - 17 itera¢do longitudinal

Estado Parametro Ref. [17] Ref.[25] Ref.[24] XFLRS5 Estimado

u  R? 0,6290  0,5240  0,5921  0,6066  0,5000
RMSE 0,2521  0,4518  0,3475 0,3818  5650,7
w R 0,8137  0,6937  0,7153 0,9263  0,4999
RMSE 0,7698  0,9707  0,9268 0,5736 19033
¢ R? 0,9715  0,8468  0,9771 0,9411  0,5000
RMSE 0,0113  0,0241  0,0105 0,0225  443,5
9 R? 0,8%68  0,8493  0,9088 0,8675  0,5000
RMSE 0,0138  0,0132  0,0130 0,0205  235,5

Fonte: Autor (2024).

Avaliando a resposta dindmica, percebe-se que o movimento se tornou instavel. Esse
resultado pode ser comprovado observando o mapa de polos do modelo longitudinal (Figura 63),

onde se avalia que o periodo longo estd em condi¢des instaveis.
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Figura 62 — Resposta longitudinal - 1* iteracdo
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Fonte: Autor (2024).

Figura 63 — Mapa de polos do modelo longitudinal - 1* iteragdo

% Ref.[17]
Ref. [25]
4+ . % || % Ref.[24]
x x
% XFLR5
2 - x | x Estimado
3
E 0+ : x|
2
2 - * 4
x x
x
4 - x 4
6 - 1 1 1 1 u)
-4 -3 2 0 1 2

Fonte: Autor (2024).

A instabilidade € resultado majoritario das derivadas dimensionais Z, e X,,, que sio
compostas das derivadas adimensionais Cp,, Cp,,, Cr, € CL,, que foram mal estimadas por
conta da colinearidade dos regressores. De acordo com Suit (1972), os pares de derivadas C,,,, €
Cmgs Cmy € Cps s € Cry,, € Cy, possuem correlagao.

Para evitar o problema da correlagc@o entre os parametros, o vetor de regressores deve
ser reduzido, considerando apenas os regressores com mais influéncia nas varidveis dependentes
e que ndo possuam relacdo entre si. A Figura 64 apresenta a contribui¢cdo de cada regressor para
as varidveis dependentes a partir da sua magnitude.
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Figura 64 — Contribuicdo dos regressores
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Fonte: Autor (2024).

Avaliando a Figura 64 b), compreende-se que os regressores que possuem mair influén-
cia nas varidveis dependentes sdo os regidos pelas varidveis J. e «, seguidos por V, & e ¢q. De
acordo com Suit (1972), no entanto, a varidvel ¢q € de grande valor para os modelos longitudinais
pela sua composi¢do no periodo curto.

Avaliando esses resultados, optou-se por selecionar os regressores « € . Ambas as
varidveis sdo responsaveis por descrever o periodo curto. Logo, entende-se que a manobra
utilizada no movimento longitudinal nao foi capaz de excitar o periodo longo, apenas o curto.

Os outros parametros do modelo foram estimados a partir dos métodos descritos por

Roskam (1979). Os valores calculados estdo apresentados na Tabela 16

Tabela 16 — Derivadas calculadas

Derivada Valor ‘ Derivada  Valor ‘ Derivada Valor

Cr, 0,0150 | Cp,, 0,0000 | Ci,,, —0,0007
Cr, —4,6612 | Cp, 0,0000 | Ch, —4,5533
Crs, 0,4344 | Cp,, 0,0000 | Cin,, —1,2253

Fonte: Autor (2024).

No entanto, o regressor dependente de J, possui grande influéncia nas varidveis depen-
dentes, especialmente C,,; . Sendo assim, para ser possivel aplicar as Equagdes de regressdo €
necessario descontar o efeito desses regressores nas varidveis dependentes. Essa etapa pode ser

feito conforme as Equacdes 192, onde a barra sobre as varidveis representa a sua corregoa.



98

Cp=CL—Cy, -0,
Cp=Cp—Cp, -0, (192)

Cn=Cp — Cm(ge : 5@

Removendo a contribui¢io do regressor d. e aplciando apenas os regressores « € ¢, as
Equacdo de regressdo 157, 158 e 159, podem ser reescritas no formato das Equacdes 193, 194 e
195.

)| 1 aa) L [y,

o= : z Cp. (193)
Cp(N)|  [1 Aa(N) 43¢] [ Cp,
am] 1 aan) 2] 1oy,

Lo =] | O (194)
CL(N)| |1 Aa(N) 42| |y,

7l T i el r
Cu() | |1 Aa(l) 22| 7,

: = |: : : Cin., (195)
¥ N)c
Cu(N)| |1 Aa(N) 42¢| [Cn,

Aplicando o método de minimos quadrados para as equagdes de regressdo descritas

acima, € possivel estimar os pardmetros restantes.

Tabela 17 — Segunda iteracdo - C'L, CD e C'm

Derivada Valor ‘ Derivada Valor ‘ Derivada Valor

CrL, 0,2967 Cb, —0,0199 | Cp, 0,027894
Cr., 3, 2268 Cp, 0, 2821 Ch,, —0, 8248
CrL, —13,5470 | Cp, —2,0959 | Cp, —18, 8080

Fonte: Autor (2024).

A ultima tratativa a ser feita diz respeito aos regressores envolvendo ¢ e &, ja que eles
possuem magnitudes similares e sdo normalizados da mesma forma, ao utilizar apenas ¢ como
regressor ele estard englobando os efeitos de . Para corrigir esse ponto, deve-se subtrair o valor
calculado de C,,, do valor estimado de C,,_, resultando em C,,,, = —14, 2580.

Estimados os parametros restantes, € possivel reavaliar o ajuste da estimativa para as
varidveis dependentes. A Figura 65 apresenta o resultado graficamente e a Tabela 18 apresenta
os resultados do erro.

Em seguida, reaplicando as varidveis adimensionais nas Equacdes 109, 110 e 111,
calculando a matriz de estado 107, e simulando o movimento longitudinal, é possivel avaliar a
resposta dinamica. O resultado da simulagdo esta apresentado graficamente na Figura 66 e os

valores de ajuste das curvas na Tabela 19.
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Figura 65 — Varidveis dependentes - 2% iteracao
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 18 — Andlise do erro de ajuste - 2* iterag¢do longitudinal

Coeficiente R? RMSE

Cr 0,9771 0,0148
Ch 0,7690 0, 0040
Chn 0,9298 0,0049

Fonte: Autor (2024).

Tabela 19 — Andlise do erro da simulacdo - 2 iteracdo longitudinal

Estado Parametro Ref.[17] Ref.[25] Ref.[24] XFLR5 Estimado

u R 0,6200  0,5240  0,5921  0,6066  0,5853
RMSE 0,2521  0,4518  0,3475  0,3818  0,2604
w  R? 0,8137  0,6937  0,7153 0,9263  0,9076
RMSE 0,7698  0,9707  0,9268 0,5736  0,5913
¢ R 0,9715  0,8468  0,9771 0,9411 0,8780
RMSE 0,0113  0,0241  0,0105 0,0225 0,0239
0 R? 0,8099  0,7176  0,9288 0,9432 0, 7974
RMSE 0,0131  0,0224  0,0114 0,0127  0,0188

Fonte: Autor (2024).

Por fim, reavaliando a estabilidade do sistema a partir do mapa de polos (Figura 67),
percebe-se que ambos os modos, periodo curto e longo, estdo estdveis. A Tabela 20 apresenta
os resultados em termos da frequéncia natural, amortecimento e constante de tempo dos modos
longitudinais em comparag@o com os resultados obtidos por Stengel e Nixon (1980).

Uma vez obtidos os estados longitudinais simulados, foram aplicadas as Equagdes 83,
84 e 85 para reconstruir a trajetoria da aeronave. A Figura 68 apresenta a trajetoria em trés

dimensdes para o ensaio longitudinal. A Tabela 21 apresenta a qualidade do ajuste do modelo.



100

Figura 66 — Resposta longitudinal - 2* iteracdo
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Fonte: Autor (2024).

Figura 67 — Mapa de polos do modelo longitudinal - 2* itera¢ao
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Fonte: Autor (2024).

4.2.2 Modelo latero-direcional

De forma similar ao modelo longitudinal, a primeira iteracdo da regressdo deveria
utilizar o vetor completo de regressores apresentado nas Equacdes 160 a 162, isto é: 3, p, 7,0,
4. Contudo, a partir dos aprendizados relacionados a correlagdo dos regressores e dos resultados

apresentados por Suit (1972), o vetor de regressores foi adaptado para cada um dos ensaios
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Tabela 20 — Propriedades - movimento longitudinal

Caso Modo Polos Wy, ¢ T

Estimado | Periodo longo —0,008 +0,203: 0,203 0,039 127,0
Periodo curto  —3,080 + 3,440¢ 4,620 0,665 0,325
Ref. [24] | Periodo longo —0,3004+1,800: 0,181 0,170 32,5
Periodo curto  —3,800 £ 3,300¢ 5,020 0,760 0,262

Fonte: Autor (2024).

Figura 68 — Reconstrucdo da trajetéria - ensaio longitudinal
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 21 — Anélise do erro - reconstru¢do da trajetoria

Estado Parametro Ref. [17] Ref.[25] Ref.[24] XFLRS5 Estimado

zp  R2 0,9999  0,9999  0,9999  0,9999  0,9999
RMSE 1,0066  1,6494  0,7542  1,1054  0,9289
r R? 0,4737  0,4340  0,4983 0,5136  0,4514
RMSE 52601  6,6078  4,7063  4,6002  5,4750

Fonte: Autor (2024).

(lateral e direcional). Para o ensaio lateral, o regressor ¢, foi removido, uma vez que d, é
predominante. Para o ensaio direcional foi feito o oposto, ou seja, removeu-se a influéncia de 9,.
Realizando a regressdo para ambos os ensaios, estimativas das derivadas de estabilidade
das Equacdes 160, 161 e 162, foram obtidas como resultados de ambos os ensaios. O modelo
latero-direcional é composto da selecao das melhores estimativas de ambos 0s ensaios.
Iniciando pelo ensaio lateral, as derivas estimadas estdo apresentadas na Tabela 22.
Reconstruindo as varidveis dependentes do movimento latero-direcional (Cy, , C; e C),) e com-

parando com os valores medidos, obtém-se os resultados apresentados na Figura 69 e na Tabela
23.
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Tabela 22 — Estimativas do ensaio lateral- Cy, , C; e C,

Derivada Valor Derivada Valor Derivada Valor
Cy, 0,0000 | Cj, 0,0000 | Ch, 0,0003
Cy, —0,0225 | C), —0,0904 | C,, 0, 0885
Cy, 0,0000 | €, —0,6240 | C,, —0,0045
Cy, 0,0000 | . 0,1093 | C,, —0,0968
CYaT — C 5 — Cy 5 —
Cys;, 0,0000 | Ci;, 0,0939 | Ch,, 0,0034

Fonte: Autor (2024).
Figura 69 — Reconstrucdo das varidveis dependentes - ensaio lateral

0.002 T T T T

Medido

- - - Estimado

0.0015
>_; 0.001 [~ N
5 0.000(5): |
-0.0005 - ] ‘ | N

-0.001

t[s]

Fonte: Autor (2024).

Tabela 23 — Andlise do erro de ajuste - ensaio lateral

Coeficiente R? RMSE
Cy. 1,0000 1,3¢_7
C 0,9595  0,0005
C, 0,9855  0,0002

Fonte: Autor (2024).

Com as estimativas das derivadas de estabilidade e controle, advindas da analise do

ensaio lateral, foi calculada a matriz de estado da Equacdo 108. Com o sistema em espacgo de

estados, uma simulacgdo foi feita para validar os resultados, aplicando as entradas de controle

medidas em voo. A Figura 70 apresenta a resposta temporal para cada um dos estados. A Tabela

23 apresenta a qualidade do ajuste do modelo obtido.

O mesmo procedimento foi aplicado para os dados do ensaio em voo direcional, obtendo

as derivas apresentadas na Tabela 25. A reconstrucao das varidveis dependentes estd apresentada

na Figura 71 e o erro de ajuste na Tabela 26.
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Figura 70 — Resposta simulada latero-direcional - ensaio lateral
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 24 — Anélise do erro da simulagdo - ensaio lateral

Estado Parametro Ref.[17] Ref.[25] XFLRS5 Estimado

v R? 0,6745  0,5348  0,5590  0,91641
RMSE 3,6564  5,9212 13,5420  0,5717
p LZ 0,7881  0,7309  0,6008  0,9918
RMSE 0,2643  0,3526  0,6028  0,0224
T R? 0,7132  0,5443  0,5723 0, 8980
RMSE 0,1274  0,1881  0,5038  0,0262
¢ R 0,6363  0,6425 0,5062  0,8841
RMSE 0,2324  0,2373  0,2163  0,0453

Fonte: Autor (2024).

Mais uma vez, calculando a matriz de estado da Equacdo 108 com as derivadas da
Tabela 25, uma simulacdo foi feita para validar os resultados, aplicando as entradas de controle
medidas em voo. A Figura 72 apresenta a resposta temporal para cada um dos estados. A Tabela
23 apresenta a qualidade do ajuste do modelo obtido.

A partir da andlise das Tabelas 23, 24, 26 e 27, percebe-se que os resultados obtidos
a partir do ensaio em voo lateral tiveram um menor erro, sendo assim, as varidveis adotadas
para 0 modelo final serdo as da Tabela 22, com exce¢do das derivadas Cy; ,C; e Cy; , que
serdo adotadas as estimadas pelo ensaio em voo direcional. O conjunto final das derivadas de
estabilidade e controle para o modelo latero direcional estdo apresentadas na Tabela 28.

Simulando o modelo final obtido com as entradas de ambos os ensaios, chegou-se aos
resultados apresentados nas Figuras 73 e 74. O erro de ajuste para cada um dos estados esta

apresentado na Tabela 29, mostrando uma melhora do modelo final em relagdo aos modelos



Tabela 25 — Primeira itera¢do do ensaio direcional- Cy, , C; e C),

Derivada Valor Derivada Valor Derivada Valor
Cy, 0, 0000 Ci, 0, 0000 Chr, —0,0001
Cy, —0,0224 | C), —0,0585 | C, 0,0776
Cy, 0,0004 G, —0,4066 | Cp, 0,0958
Cy, 0,0000 Ci, 0, 1288 Ch, —0,0843
CYsT 0,0000 Cléq‘ 0,0073 Cna,‘ —0,0425
CYg;a’ - s, - C’ﬂsa -

Figura 71 — Reconstrucdo das varidveis dependentes - ensaio direcional

Fonte: Autor (2024).
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t[s]

Fonte: Autor (2024).

Tabela 26 — Andlise do erro de ajuste - 1? iteracao lateral

individuais de cada ensaio.

Coeficiente R? RMSE

Cv, 1,0000 0,0000
C) 0,9127  0,0002
Ch 0,9518 0,0004

Fonte: Autor (2024).

Medido

- - - Estimado

Avaliando a estabilidade do sistema a partir do mapa de polos (Figura 75), nota-se que

0 inico modo instdvel € o espiral, algo comum entre aeronaves de aviagdo geral e apontado pela

bibliografia como um modo lento e facil de ser corrigido pelo piloto (Nelson, 1998). A Tabela 30

apresenta os resultados em termos da frequéncia natural, amortecimento e constante de tempo

dos modos latero-direcionais.

Finalmente, os estados latero-direcionais simulados, foram aplicadas as Equagdes 83,

84 e 85 para reconstruir a trajetéria da aeronave. A Figura 76 apresenta a trajetéria em trés
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Figura 72 — Resposta simulada l4tero-direcional - ensaio direcional

v [m/s]

r [rad/s]

p [rad/s]

80

60

¢ [deg]

Fonte: Autor (2024).

Medido
Ref. [17]
Ref. [25]
—— XFLR5

- - - Estimaco

Tabela 27 — Andlise do erro da simulacdo - ensaio direcional

Estado Parametro Ref. [17] Ref.[25] XFLR5 Estimado
v R? 0, 8649 0,5298 0,6274  0,7451
RMSE 1,4307 8,6662  8,1451 1,777
P R? 0,8107 0,4498  0,5667  0,7295
RMSE 0,0463 0,3745 0,3496  0,0509
r R? 0,7970 0,5100  0,6067  0,7273
RMSE 0,0620 0,2857  0,2923  0,0652
0] R? 0,5276 0,4964  0,5002  0,5604
RMSE 0,0923 0,9370  0,5589  0,0667

Fonte: Autor (2024).

dimensdes para o ensaio lateral (a.1 e a.2) e direcional (b.1 e b.2). A Tabela 31 apresenta a

qualidade do ajuste do modelo.

43 LIMITACOES

As limitacdes deste trabalho podem ser classificadas em duas naturezas: tedrica e

de aplicacdo. As limitagcdes tedricas dizem respeito, principalmente, as hipéteses adotadas na

dedugdo do modelo dindmico e as imperfei¢des do método de minimos quadrados. Quanto a

aplicacao, as limitacdes estdo na qualidade e disponibilidade dos dados de voo.

Do ponto de vista tedrico, tomar a Terra por referencial inercial e com curvatura

desprezivel comeca a apresentar discrepancias para aeronaves que voam acima do regime

transOnico e a altas altitudes. Considerar a aeronave como corpo rigido terd impacto na definicao
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Tabela 28 — Estimativas do ensaio finais - Cy,,, C; e C,,

Derivada Valor Derivada Valor Derivada Valor
Cy, 0,0000 | Cj, 0,0014 | Ch, 0,0003
Cy, —0,0225 | C), —0,0904 | C,, 0, 0885
Cy, 0,0000 | €, —0,6240 | C,, —0,0045
Cy, 0,0000 | . 0,1093 | C,, —0,0968
CYaT 0,0000 C’léq‘ 0,0073 Cna,‘ —0,0425
s, 0,0000 | Ci;, 0,0939 | Ch,, 0,0034

Fonte: Autor (2024).

Figura 73 — Resposta simulada latero-direcional final - ensaio lateral

Medido

Ref. [17]
— o
é 0 ?@ Ref. [25]
= =, —— XFLR5
> -20 o
; - - - Estimado
-40
-60
0 2 4 6 8 10
t[s]
1.5
1
oy 0.5 =
g o \ g
= 05 S
-1

Fonte: Autor (2024).

do sistema Sz, uma vez que os eixos, até entdo considerados fixos e ortogonais, comegarao
a apresentar movimento relativo. Além disso, do ponto de vista da instrumentagdo, graus de
liberdade estruturais podem induzir ruidos aos sensores inerciais.

Ainda a respeito das hipéteses tomadas na dedu¢do do modelo dindmico, linearizar
o sistema com base na teoria das pequenas perturbacdes limita a dedug¢ao para manobras de
pequenas amplitudes, inviabilizando a andlise de movimentos de grandes perturbagcdes, como
condic¢do de stall. Além disso, assumir os movimentos longitudinal e latero-direcional como
independentes e suscetiveis a sobreposi¢do desconsidera o acoplamento inercial e as interagdes
aerodinamicas de um movimento sobre o outro.

Quanto as limitagdes do método de minimos quadrados pode-se discutir, novamente, as
hipéteses adotadas. Por tratar de modelos lineares, o método apresenta dificuldades em estimar
os parametros do modelo sob condi¢des de descontinuidades (ruido) e ndo linearidades (tomando
novamente o exemplo da condi¢do de stall).

Do ponto de vista de aplicag@o, os ensaios em voo apresentados por Suit (1972) foram
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Figura 74 — Resposta simulada l4tero-direcional final - ensaio direcional

Medido

Ref. [17]

Ref. [25]
—— XFLR5
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 29 — Anélise do erro da simulagdo - modelo latero-direcional final

Estado Pardmetro Ensaio lateral Ensaio direcional
v R? 0,9164 0,8780
RMSE 0,5717 0,9632
P R? 0,9918 0, 8609
RMSE 0,0239 0,0299
r R? 0, 8980 0, 8969
RMSE 0,0262 0,0323
10} R? 0,8841 0, 6696
RMSE 0,0454 0, 0302

Fonte: Autor (2024).

Tabela 30 — Propriedades - movimento latero-direcional

Modo Polos wy, [rad/s] ¢ 7 [9]
Rolagem —11,4000 11,4000  1,0000 0,0878
Rolagem holandesa —0, 3440 + 3, 0200¢ 3,0400 0,1130 2,9100
Espiral 0,0014 0,0014 — —

Fonte: Autor (2024).

conduzidos por pilotos treinados e os dados foram adquiridos com equipamentos de ponta para
sua época. Além disso, os dados ja haviam sido pré-processados para reducdo de ruidos de
medi¢do. Logo, considerando um cendrio de aquisicdo de dados com os recursos disponiveis na
universidade, os dados adquiridos em voo certamente apresentariam maior influéncia de ruido,

resultando em uma maior dificuldade de estimacdo das derivadas de estabilidade e controle.



Figura 75 — Mapa de polos do modelo latero-direcional

i [rad/s]
o
x
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Fonte: Autor (2024).

Tabela 31 — Anadlise do erro - reconstrucio da trajetoria

Ref. [17]
Ref. [25]
XFLR5

Estimado

Ensaios Estado Parametro Ref.[17] Ref.[25] XFLR5 Estimado
TE R? 0,9999 1,0000 0,9998 1,0000
RMSE 0,5926 0,3122 2, 5046 0,0289
Lateral YE R? 0,9561 0, 8947 0,6509 0,9818
RMSE 1,7265 2,7626 6,5236 1,0969
ZE R? 0,6553 0, 5440 4,9413 0, 9996
RMSE 3,5729 5, 7046 8, 4400 0,0752
TE R? 1,0000 1,0000 0,9999 1,0000
RMSE 0,1903 0,3730 1,7810 0,1189
Direcional YE R? 0,8768 0, 5544 0, 4836 0,9870
RMSE 3,0191 11,1500 20,5130  0,8787
ZE R? 0,9902 0, 4430 0, 4559 0, 9940
RMSE 0,2783 16,6050 9,5748 0,2161

Fonte: Autor (2024).
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Figura 76 — Reconstrucdo da trajetéria - ensaios latero-direcional

(a.1) 2310 _ (a.2) 4o

—— Medido
—— Rel. [17]
—— Ref. [25]
—— XFLRS
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40
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0 100 200 300 400 500 600 700
x[m]

5 S S T D S
X [m] 0 100 200 300 400 500 600 700
x[m]

Fonte: Autor (2024).
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5 CONCLUSAO

Nesse trabalho buscou-se estimar as derivadas de estabilidade de uma aeronave de asa
fixa. Essa abordagem pode ser empregada tanto em tempo de projeto quanto no processo de
validacdo. A técnica de identificacdo de sistemas foi aplicada, usando como método de estimagao
de pardmetros os minimos quadrados.

Partindo dos fundamentos da mecanica newtoniana, a modelagem da dinamica de voo
da aeronave foi feita, permitindo escrever as equagdes de movimento no formato de espacgo de
estados, notagdo amplamente usada nas dreas de controle e simulagdo.

Observando a premissa de que o movimento da aeronave se comporta de forma linear
para condi¢des proximas ao ponto operacional. Os modelos aerodindmicos para cada uma das
varidveis dependentes foram descritos, destacando as varidveis de influéncia que, em seguida,
foram usadas como regressores pelo método dos minimos quadrados.

Utilizando os dados de voo disponibilizados por Suit (1972), foi possivel estimar 22 das
35 derivadas de estabilidade e controle da aeronave Ryan Navion, alvo de anélise deste trabalho.
As derivadas remanescentes foram estimadas usando os métodos propostos por Roskam (1979).

Com as matrizes de estado e controle que abstraem os movimentos longitudinal e
latero-direcional da aeronave de estudo, a reconstru¢ao das condicdes de voo foi feita, validando
os resultados obtidos ndo s6 com os dados de referéncia, mas também com modelos derivados
por outros autores. Em posse dos resultados obtidos, e compreendendo as limitagdes dos métodos
utilizados, conclui-se que a técnica de identificagdo de sistemas € uma ferramenta eficaz na
estimacdo das derivadas de estabilidade e controle de uma aeronave de asa fixa.

Visando otimizar a execu¢do dos ensaios, propde-se que o método de estimagio para-
métrica utilizando minimos quadrados seja complementado pela utilizacdo de métodos analiticos
de baixa ordem, dessa forma, uma primeira estimativa das frequéncias naturais dos modos
dindmicos pode ser obtida e utilizada na definicdo das manobras de voo. Além disso, para o
movimento longitudinal, aconselha-se realizar dois ensaios, um aplicando o doublet e outro a
manobra 3-2-1-1, visando melhorar a identificacdo do periodo longo.

Quanto a instrumentacio, testes em solo devem ser executados para calibrar os sensores.
Os sensores de angulos aerodindmicos também devem passar por processos detalhados de
calibrag¢do, uma vez que a conversio do sistema Spg para S, € feita por esses angulos, impactados
por erros nessas variaveis.

Uma vez compreendido todo o processo de identificacdo de sistemas, desde os ensaios
até a estimacao dos parametros, essa ferramenta pode ser aplicada em outras areas de pesquisa,
como o desenvolvimento de controle adaptativo e a identificagdo automaética de falhas em voo.
Além disso, dreas que estdo na vanguarda da pesquisa cientifica como o aprendizado de maquina
informado por fisica e o desenvolvimento de gémeos digitais também podem ser aprimorados

pelo uso da identificagdo paramétrica.
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APENDICE A — Aeronaves de estudo

A.1 Ryan Navion

As trés vistas da aeronave estao apresentadas na Figura 77. As propriedades geométricas

e inerciais da aeronave estao descritas na Tabela 32.

Figura 77 — Trés vistas da aeronave Navion

— =

Fonte: adaptado de Nelson (1998, p. 132).




Tabela 32 — Propriedades geométricas e inerciais do Navion

Variavel Simbolo Valor Unidade
Envergadura buw 10,166 m
Corda média Cw 1,740 m
Area S 17,112 m2
Razdo de aspecto AR, 6,040 —
Enflechamento (bordo de ataque) A 2,996 deg
Asa Afilamento Aw 0,540 —
Diedro Ty 7,500 deg
Incidéncia (raiz) Toor 2,000 deg
Incidéncia (ponta) Tt -1,000 deg
Aerofélio (raiz) - NACA 4415 R —
Aerofdlio (ponta) - NACA 6410 R —
Envergadura ben, 4,000 m
Corda média Ceh 1,000 m
Area Sen 4,000 m?
Razdo de aspecto ARcp, 4,000 —
EH Enflechamento (bordo de ataque) Acn 6,000 deg
Afilamento Aeh 0,670 —
Diedro Ten 0,000 deg
Incidéncia (raiz) Teh -3,000 deg
Aerof6lio - NACA 0012 —
Envergadura ben 1,650 m
Corda média Ceh 0,705 m
Area Sen 1.163 m?
Razdo de aspecto AR, 2,341 —
EV Enflechamento (bordo de ataque) Aen - deg
Afilamento Aeh - —
Offset Keh 2,000 deg
Aerofdlio (raiz) - NACA 0013.2 —
Aerofdlio (ponta) - NACA 0012.04 —
Area aileron S 0,502 m?
Area leme S, 0,558 m?
SC Area profundor S, 1,310 m?2
Area flap Sy 7,775 m?
Deflexdo aileron ba +20 deg
Deflexdo leme O +15 deg
Deflexdo profundor e —30,4-20 deg
Deflexdo flap df +40 deg
Massa da aeronave abastecida m 1335,760 kg
CG em relacdo a corda média CG 25 %
Inércia Momento de inércia em torno de x I, 1742,330 k:g.m2
Momento de inércia em torno de y 1, 3762,400 k:g.m2
Momento de inércia em torno de z I, 4389,100 kg.m

Fonte: Suit (1972).
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