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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de uma ferramenta computacional em Mo-
delica para analise conceitual de desempenho de aeronaves elétricas, motivada pela
necessidade de métodos capazes de avaliar missdes completas considerando as li-
mitacOes impostas pela baixa densidade energética das baterias. O problema central
consiste em suprir a falta de modelos integrados que representem simultaneamente
aerodinamica, propulsao elétrica, dindmica de voo e consumo energético durante to-
das as fases da operacédo. Justifica-se a pesquisa pela crescente relevancia da eletri-
ficacdo na aviagao e pela caréncia de ferramentas acessiveis e adequadas as etapas
iniciais de projeto. O objetivo foi implementar e validar um modelo fisico continuo
que permita estimar o comportamento operacional de aeronaves elétricas e apoiar
decisoes preliminares de engenharia. O método utilizado envolveu a formulagéao das
equacdes fundamentais de desempenho, a implementacao do modelo em ambiente
Modelica e a validacao dos resultados por meio de comparagdo com dados publica-
dos do Pipistrel Velis Electro. Os resultados mostraram que o modelo foi capaz de
reproduzir tendéncias de desempenho com erros majoritariamente abaixo de 15%,
compativeis com analises de fase conceitual, permitindo avaliar alcance, autonomia,
consumo energético e caracteristicas de decolagem com coeréncia em relacdo ao
comportamento real da aeronave. Conclui-se que a ferramenta atende ao propoésito
de auxiliar estudos iniciais e oferecer suporte a avaliacdo de viabilidade de configura-
¢Oes elétricas na aviagao.

Palavra-chave: Performance de aeronaves; Propulsao elétrica; Modelo
computacional; Modelica.



ABSTRACT

This work presents the development of a computational tool in Modelica for conceptual
analysis of electric aircraft performance, motivated by the need for methods capable
of evaluating complete missions while considering the limitations imposed by the low
energy density of batteries. The central problem lies in addressing the lack of inte-
grated models that simultaneously represent aerodynamics, electric propulsion, flight
dynamics, and energy consumption throughout all phases of operation. The research
is justified by the growing relevance of electrification in aviation and the shortage of
accessible tools suitable for early design stages. The objective was to implement and
validate a continuous physical model capable of estimating the operational behavior
of electric aircraft and supporting preliminary engineering decisions. The method in-
volved formulating the fundamental performance equations, implementing the model
in the Modelica environment, and validating the results through comparison with pub-
lished data from the Pipistrel Velis Electro. The results showed that the model was
able to reproduce performance trends with error levels mostly below 15%, compatible
with conceptual-phase analyses, enabling the evaluation of range, endurance, energy
consumption, and takeoff characteristics with coherence relative to the real aircraft be-
havior. It is concluded that the tool fulfills its purpose of assisting early-stage studies
and supporting feasibility assessments of electric configurations in aviation.

Keywords: Aircraft performance; Electric propulsion; Computational model; Modelica.
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1 INTRODUCAO

O transporte aeronautico desempenha um papel essencial na mobilidade glo-
bal, destacando-se por sua rapidez, seguranca e alcance. Essa modalidade de trans-
porte é estratégica para o comércio internacional, o turismo e a conectividade entre
regides de dificil acesso. Segundo a Agéncia Nacional de Aviagéo Civil (ANAC, 2024),
a demanda por voos no Brasil registrou um crescimento de 8% em 2023, em compara-
¢ao com o ano anterior. Além disso, aeronaves de menor alcance sao frequentemente
empregadas em voos regionais, com partida e chegada em uma mesma localidade,
geralmente para fins recreativos ou de instrugéo.

Em contrapartida as vantagens da elevada disseminacdo do modal aeronau-
tico, esta o impacto no aquecimento global causado pelas aeronaves. Atualmente,
a aviacao é responsavel por aproximadamente 2,5% das emissdes globais de CO,
relacionadas a energia. Contudo, seu impacto total no aquecimento global € maior,
estimado em cerca de 4% do forcamento climatico antrépico, uma diferenca atribu-
ida principalmente aos efeitos ndo-C'O,, como as trilhas de condensacéao (contrails)
(RITCHIE, 2024).

O custo do combustivel € uma das maiores despesas na opera¢ao aeronau-
tica, representando uma parcela significativa dos gastos totais do setor. De acordo
com a Confederacdo Nacional do Transporte (CNT, 2023), o querosene de aviagao
chega a representar até 40% do custo operacional de aeronaves, evidenciando a re-
levancia dessa despesa para as atividades relacionadas ao transporte aéreo. Esse
valor expressivo destaca a dependéncia do setor da eficiéncia no consumo de com-
bustivel, uma vez que a variacdo nos precos do querosene de aviacao pode influenciar
diretamente na viabilidade econdmica das operacoes.

Nesse contexto, alternativas mais sustentaveis e com menor custo operacio-
nal, como a motorizacao elétrica ou hibrida, tém sido amplamente investigadas. Se-
gundo o estudo de Guimaraes (2023), a ado¢ao de biocombustiveis e aeronaves hi-
bridas ou puramente elétricas tem impacto positivo na questao financeira e ambiental.
Contudo, no caso puramente elétrico, a baixa densidade energética das baterias ainda
limita a operagéo a baixa autonomia.

Dessa forma, o presente trabalho propde o desenvolvimento de um modelo
como ferramenta de andlise de performance, especificamente voltado para a fase de
desenvolvimento conceitual de aeronaves elétricas. A proposta se baseia na utilizacdo
de um algoritmo desenvolvido em Modelica, que permite a insercao rapida e pratica
de parametros de projeto para simular a missdo completa da aeronave. O foco € a
analise continua e individual das variaveis de desempenho ao longo do tempo de voo,
com especial atencao ao grupo motopropulsor elétrico.
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O objetivo primordial deste trabalho é permitir explorar os limites atuais da
baixa densidade energética das baterias, utilizando uma ferramenta pratica, com baixo
consumo computacional e rigorosa fundamentacédo teérica aeronautica. Espera-se
que este estudo sirva de apoio e base para o desenvolvimento de futuras solugdes
elétricas. A metodologia adotada envolve o desenvolvimento de um modelo fisico
translacional, que emprega equagdes explicitas disponiveis na bibliografia para simu-
lar e descrever o comportamento dinamico tanto do motor quanto da aeronave durante
toda a missao de voo.

Para garantir a confiabilidade e o rigor cientifico do modelo desenvolvido, sera
realizada uma etapa de validacdo. Para tal, serdo utilizados como entrada da simula-
cao parametros de projeto de uma aeronave real, ja em operacao no mercado, Cujos
dados de desempenho fornecidos pelo fabricante serdo utilizados como referéncia
para comparacao dos resultados.

1.1 OBJETIVOS

Para resolver a problematica da complexa analise de requisitos de projeto que
tentem mitigar custos e poluicdo provenientes do combustivel de aeronaves, propde-
se 0s seguintes objetivos.

1.1.1 Objetivo geral

Desenvolver e validar modelo fisico computacional que simule a operacao de
aeronaves elétricas de forma continua no tempo, implementado na linguagem Mode-
lica, que sirva como ferramenta de analise de desempenho e auxilie na avaliacao do
projeto conceitual.

1.1.2 Objetivos Especificos

Baseado no objetivo geral, sdo estabelecidos os seguintes objetivos especifi-
cos:

» Reunir e descrever as equagdes explicitas da bibliografia aeronautica que gover-
nam a mecanica do voo e o desempenho da aeronave;

» Implementar o modelo fisico na linguagem Modelica, garantindo a integracéao
continua das variaveis;

« Comparar os resultados de desempenho gerados pelo modelo simulado com os
dados operacionais fornecidos por um fabricante de uma aeronave elétrica real
ja em operacao.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Este capitulo estabelece o referencial tedrico e as equacgdes fundamentais
que sustentam o desenvolvimento e a analise do modelo computacional da aeronave
elétrica. Serdao abordados os principios da Mecanica do Voo e as Equacdes do Mo-
vimento que regem a dindmica da aeronave. Em seguida, apresenta-se os funda-
mentos da Aerodindmica, detalhando o calculo das forcas de sustentagao e arrasto.
Assim como, a apresentagao dos critérios de Estabilidade Estética Longitudinal e dos
fundamentos sobre a Performance de Propulsores, Motores Elétricos e suas baterias.

2.1 EQUACOES DO MOVIMENTO PARA MECANICA DE VOO

Para Raymer (2018), a fundamentagdo da mecéanica do voo apresenta geo-
metria do movimento estabelecida em um sistema de eixos de vento. Seguindo a
ilustracdo da Figura 1, o eixo X é definido paralelamente a velocidade da aeronave, e
0 eixo Z é posicionado de forma perpendicular, com orientagdo ascendente. A inclina-
¢ao da trajetoria em relagéo a linha do horizonte é identificada pelo angulo de subida

()

Figura 1 — Diagrama de forgcas da aeronave.

Horizontal

Fonte: Adaptado de Raymer et al.(2018, p.638).

E essencial decompor as forgas, melhor descritas nas secdes 2.2 e 2.3, que
atuam sobre o corpo da aeronave nas dire¢des X e Z, resultando nas Equages 1
e 2. A partir deste referencial, a determinacdo das equagdes do movimento é feita
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mediante a aplicagdo da Segunda Lei de Newton, onde as aceleracdes longitudinais
e verticais sdo obtidas através da divisdo da somatoria dessas forgas pela massa da
aeronave (F' = ma) (Raymer, 2018).

Z F, =Tcos(a+ ¢r) — D — Wsin(y) (1)

M F. =Tsin(a+ ¢r) — L — Weos(7) (2)

Onde:

T = for¢a de tracdo do motor;

L = forga de sustentacao;

D = forga de arrasto aerodinamico;

W = forca peso;

a = angulo de ataque;

¢r = angulo de inclinagdo da tracao em relagdo ao eixo longitudinal.

Roskam (1997) destaca que, durante a corrida de decolagem, ocorrem alte-
racdes cruciais no diagrama de for¢cas que governam a aeronave. A dinamica desse
periodo exige a inclus&o da forga de atrito de rolagem (F,; = 1.V,), que atua no sentido
contrario ao movimento. Além disso, as forcas aerodinamicas sofrem modificacdes
importantes devido ao efeito solo. O autor apresenta valores caracteristicos para o
coeficiente de atrito de rolagem em diferentes tipos de pavimento, conforme a Tabela
1.

Tabela 1 — Valores caracteristicos para coeficiente de atrito de rolagem.

Tipo de Superficie g
Concreto e Asfalto 0,02 — 0,03 (0,025 é tipicamente usado )
Gramado Rigido/Duro 0,05
Grama Curta 0,05
Grama Longa 0,10
Solo Suave 0,10 — 0,30

Fonte: Adaptado de Roskam et al.(1997, p.444).

Assumindo que ~ é nulo durante a corrida de decolagem, a somatoéria de for-
cas para esta etapa de voo é dada pelas e Equacdes 3 e 4 (Roskam, 1997).

Y F,=Tcos(a+ ¢r) — Dy — Fyy (3)
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> F.=Tsin(a+ ¢r) — Ly — W (4)

Onde:

F,; = forca de atrito de rolagem;

L, = for¢a de sustentagéo com efeito solo;

D, = forga de arrasto aerodindmico com efeito solo.

2.2 FORGCAS E COEFICIENTES AERODINAMICOS

Anderson (2001) define a sustentagéo (L) e o arrasto (D) como, respectiva-
mente, a componente vertical e horizontal da forca aerodindmica resultante que age
sobre a aeronave. A magnitude dessas forcas depende da pressao dinamica do esco-
amento livre (¢..), da area de referéncia (S) e dos coeficientes adimensionais especi-
ficos: o Coeficiente de Sustentacdo (C}) e o Coeficiente de Arrasto (C)p).

O autor também estabelece a dependéncia da pressédo dinamica (g.,) com
a densidade (p..) € a velocidade (V) do escoamento livre, conforme apresentado
na Equacédo 5. Ao se substituir essa expressao na definicdo original das forcas ae-
rodindmicas, as equagdes finais para a sustentacdo e o arrasto sdo estabelecidas,
resultando nas Equacgdes 6 e 7 (Anderson, 2001).

1

_ 2
Ioo = 2pooVoo (5)
L = ¢..5C,, (6)
D = ¢SCp (7)

O Coeficiente de Sustentacao (C), tem seu comportamento regido pelo an-
gulo de ataque e pela geometria da asa. A curva de sustentagao € linear até atingir
angulo de ataque ligeiramente menor que seu angulo de estol, onde o C;, € maximo
e 0 escoamento estda na eminéncia de se separar rapidamente. Além disso, o autor
ressalta que a curvatura (camber) e 0 alongamento (aspect ratio) da asa sao fatores
de projeto cruciais que reduzem a inclinagéo da curva de sustentagdo, como mostra a
Figura 2 (Raymer, 2018).
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Figura 2 — Curva do Coeficiente de Sustentagéo

Efeito da curvatura Efeito da raz&o de aspecto
A e C

- 1-¢—A{ICLI“H
Razéo de aspecto

Fonte: Adaptado de Raymer et al.(2018, p.398).

Angulo de Omax
sustentacéo 0

Raymer (2018) também apresenta uma abordagem para contabilizacdo do
Coeficiente de Arrasto (Cp). A relacao entre este coeficiente e o Coeficiente de Sus-
tentacdo (C) é essencial, sendo apresentada no formato padrao conhecido como
polar de arrasto. A polar de arrasto é uma representacao grafica que relaciona o Coe-
ficiente de Arrasto em funcéo do Coeficiente de Sustentacao (Cp vs. C;). Esta curva
tem uma forma aproximadamente parabdlica, e embora o angulo de ataque («) de-
fina ambas as grandezas, ele é tipicamente indicado apenas por pequenas marcas ao
longo da curva, conforme ilustrado pela Figura 3.

Figura 3 — Polar de Arrasto

. Sem Curvatura & Com Curvatura
S I

L/D L/D,

max
max

Ci min

Drag

( Dimin
Dy

I

= |

('"r)min i
* Cp

I

|

|

[~ Ch

X, 4
I -6
I

=L Arrasto de curvatura
em sustentagdo zero

Fonte: Adaptado de Raymer et al.(2018, p.398).
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O coeficiente de arrasto total pode ser modelado pela soma de duas parce-
las principais: o arrasto parasita (ou de arrasto minimo, Cp,) e o arrasto induzido. O
arrasto parasita (Cp,) € o valor minimo de arrasto, que, para uma asa sem curvatura
(uncambered), ocorre quando o coeficiente de sustentacao é zero. O modelo parabé-
lico para o coeficiente de arrasto total € dado pela Equacao 8 (Raymer, 2018).

Cp=Cp, + KC? (8)

Nesta equacédo, o termo K é a Constante de Arrasto Induzido, que engloba
a influéncia da geometria da asa no arrasto induzido, sendo definido como K =
1/(mARe), onde AR representa o alongamento da asa (aspect ratio) e e € o coefi-
ciente de eficiéncia de Oswald. Dessa forma K quantifica a penalidade de arrasto
causada pela geracao de sustentagdo (Raymer, 2018).

2.3 ESTABILIDADE ESTATICA LONGITUDINAL

Para Yechout (2003), a estabilidade estatica refere-se a resposta imediata de
uma aeronave, quando submetida a uma perturbacédo em voo estavel, de gerar forcas
ou momentos aerodinamicos que a restituam a sua condigdo inicial de equilibrio. A
Figura 4 apresenta uma ilustragao simplificada desse conceito.

Figura 4 — Exemplo de estabilidade estética positiva, neutra e negativa

Posi¢do de Equilibrio
Forcd Resultante
Pelo Deslocamento

Posicdo Deslocada \ \

Estabilidade Estabilidade Estabilidade
Estatica Estatica Estdtica
Positiva Neutra Negativa

Fonte: Adaptado de Yechout et al.(2003, p.173)

O sistema de eixos de estabilidade é definido em relacdo ao sistema de eixos
do corpo, sendo rotacionado pelo angulo de ataque. Nesse sistema, o eixo X de
estabilidade aponta na dire¢do da projecao do vento relativo no plano X Z da aeronave,
com a origem no centro de gravidade. O eixo Y, orientado para fora da asa direita,
coincide com o eixo Y do sistema de eixos do corpo. Por fim, o eixo Z € ortogonal
aos demais e aponta para baixo, seguindo a regra da mao direita conforme mostra a
Figura 5 (Yechout, 2003).
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Figura 5 — Sistema de eixos de estabilidade

Fonte: Yechout et al.(2003, p.173)

Existem dois modos de estabilidade estatica: o modo longitudinal (arfagem)
e o lateral/direcional (rolamento e guinada). Segundo Yechout (2003), uma aeronave
estaticamente estavel deve cumprir os critérios listados na Tabela 2. O modo longitu-
dinal, definido pelos coeficientes C'm,, € C'my, influencia diretamente a performance da
aeronave, pois a condi¢ao de trimagem impde um momento que deve ser contrabalan-
ceado pela empenagem, afetando a sustentacao liquida total e, consequentemente, o
arrasto e a eficiéncia de voo.

Tabela 2 — Critérios de estabilidade estatica

Coeficiente de momento Critério

Cmg <0
Cmo >0
Clﬁ <0
C?’Lg >0

Fonte: Adaptado de Yechout (2023).

O Coeficiente de Momento de Arfagem (C,,) é o principal indicador do com-
portamento longitudinal, descrevendo o0 momento no eixo Y em fungdo do angulo de
ataque (o). A reta de estabilidade longitudinal é definida por Cm, e Cm,, expres-
sando C'm conforme a Equacao 9. O Momento de Arfagem Total (M) é o momento
fisico gerado, determinado pela Equacéo 10 (Yechout, 2003).

Cm = Cmgy+ Cmya 9)
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M = CmqsSc (10)

Onde:

Cmgy = Valor de Cm em a = 0;

Cm, = inclinacado de reta de Cm vs «;
¢ = corda media aerodinamica.

O momento de arfagem pode ser ajustado pelas deflexdes do profundor (0g).
Yechout (2003) complementa que essas deflexdes atuam modificando o valor de C,,,,
e, consequentemente, deslocando verticalmente a curva C,, vs. «. Esse ajuste per-
mite que a aeronave atinja um novo angulo de ataque de equilibrio (ou condicao de
trimagem, onde C,, = 0). O efeito dessa modificagdo e o novo ponto de equilibrio sdo
ilustrados na Figura 6.

A determinagao da estabilidade longitudinal deve considerar que o estabiliza-
dor horizontal (onde o profundor esta localizado) opera em uma area de escoamento
modificada pela asa. O ar que passa sobre a asa principal é defletido para baixo, ge-
rando um fenémeno conhecido como downwash (escoamento descendente). Devido
a esse efeito, o estabilizador horizontal "enxerga"um angulo de ataque efetivo (i) que
€ menor do que o angulo de ataque da asa principal («), influenciando diretamente o
momento de arfagem total da aeronave (Yechout, 2003).

Figura 6 — C'm vs « para diferentes g
Co

C g + ('1”“}. Iy —wm

o
\ a,=_5deg
8. =0
8, = Sdeg

Fonte: Yechout et al.(2003, p.173).

2.4 PERFORMANCE DO PROPULSOR

A bibliografia apresenta diferentes modelos para o calculo da tracao proveni-
ente de hélices. Roskam (1997) fornece A Teoria do Disco Atuador Ideal (Rankine-
Froude), que serve como modelo aerodinamico fundamental para compreender a ge-
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racao de tracao por propulsores. Nessa abordagem, a hélice é conceitualmente subs-
tituida por um disco de espessura nula que atua sobre o fluxo de ar de forma ideal,
induzindo uma descontinuidade de presséo e acelerando o ar que o atravessa.

O AV é uma grandeza nao trivial de se medir ou prever com precisao no esco-
amento real, que € turbulento, viscoso e rotacional. Sendo assim, a determinacao do
AV em todas as seg¢bes da pa da hélice requer a aplicagdo de modelos mais comple-
x0s, como a Teoria do Elemento de P& (Blade Element Theory), conforme detalhado
por Roskam (1997).

Outro modelo de andlise, apresentado por Raymer (2018), emprega a formula
da Eficiéncia Propulsiva (7,), comumente utilizada na andlise de desempenho concei-
tual. Nesta abordagem, 7, é definida como sendo a raz&o entre a poténcia util (Tracdo
x Velocidade) e a poténcia de entrada (Poténcia absorvida pela hélice). Assim, a
tracdo pode ser descrita pela Equacéao 12.

7= (11)

N (12)

Esta formulagéo a partir da eficiéncia de hélice ndo funciona para a condigéo
de velocidade de avango nula (V' = 0), uma situagao tipica de decolagem estatica ou
operacao em solo, 0 que motiva a necessidade de utilizar coeficientes adimensionais
que independem diretamente de V', como os Coeficientes de Tracdo (Cr) e Poténcia
(Cp), que sao dependentes da geometria do aerofdlio e funcdo da Razdo de Avanco
(J), descritos pelas Equacdes 13, 14 e 15, respectivamente (Raymer, 2018).

T

Cr=——
T pn?D*

Onde:

T = forga de tracéao;

P = poténcia de eixo;

V = velocidade de avanco linear;
n = velocidade angular;
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D = didmetro da hélice.

Apesar de existirem abordagens tedricas robustas para a definicdo das curvas
dos coeficientes adimensionais Cr e Cp , essenciais no dimensionamento de hélices,
esses dados sdo predominantemente obtidos e aplicados a partir da fisica experi-
mental. Tais resultados sdo sistematicamente catalogados para inumeros formatos de
hélice (Roskam, 1997).

Stickle e Crigler (1941), por exemplo, publicaram o Report NACA No. 712:
Propeller Analysis from Experimental Data, que contém resultados de ensaios experi-
mentais capturados no NACA 20-foot wind tunnel. A Figura 7 apresenta as curvas do
estudo de Cr, Cp, e n (eficiéncia) em fungdo da razdo de avango (J) para o perfil de
estudo Bureau of Aeronautics drawing No. 4412, variando o angulo de pa. Este tipo de
informagé@o empirica com ampla faixa de dados € crucial para validar modelos tedricos
e fornecer subsidios diretos para projetos conceituais ou até mesmo detalhados.

Figura 7 — Curvas Coeficientes C'r, Cp € n vs J para corpo em escoamento livre
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Fonte: Stickle e Crigler et al.(1941, p.5).

Outro aspecto relevante desta analise, é que a eficiéncia do propulsor é influ-
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enciada pelo efeito de blogueio (blockage) causado pela nacelle/fuselagem logo atras
da hélice, o qual desacelera o ar antes de alcangar o propulsor e, tipicamente, aumenta
a tragdo. Para dimensionamento, o Fator de Avanco (J) deve ser corrigido antes de
usar graficos de desempenho. Uma primeira aproximacao para esta correcéo é dada
pela Equacao 16 (Raymer, 2018).

Se
Jcorrigido = J<1 - 03295) (1 6)
Onde S. € a area transversal maxima da carenagem e D € o didmetro da
hélice (Raymer, 2018).

2.5 MOTORES ELETRICOS E BATERIAS

Segundo Franchi (2008), o motor elétrico (ME) é um dispositivo que transforma
energia elétrica em energia mecanica. Ou seja, em um motor, a simples presencga de
corrente elétrica, garante movimento em um eixo, que pode ser aproveitado de diver-
sas maneiras, dependendo da sua aplicagdo. A utilizagdo de motores elétricos pos-
sui diversas vantagens quando comparado aos motores de combustao interna (MCI).
Além das questdes ambientais, Srilatha (2012) também destacas outras vantagens,
como:

 Muito leve (20kg para MEs comparado a 181kg para MCIs);

» Mais poténcia por unidade de peso;

« Conversao de energia mais eficiente (90 — 95% para EMs comparado a 20 — 25%
para MCls);

+ Desempenho aprimorado em alta altitude (teto mais alto, bem como airspeed e
taxa de subida);

* Reducéo de ruido;

« Alta confiabilidade e seguranca;

« Menor custo operacional (US5— US10/h para EM, comparado a US35 —US50/h
para MCls);

» Manutencao mais facil.

Dentro do campo de motores elétrcios, Franchi (2008) descreve os motores
sincronos como maquinas de corrente alternada (CA) caracterizadas por terem a ve-
locidade do rotor (Ng) sincronizada com a velocidade do campo girante do estator.
Essa velocidade de rotacao é definida pela frequéncia de alimentacao (f) e pelo na-
mero de polos (p) do estator, expressa pela Equagéao 17.

120 f
P

Ng

(17)
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O Motor Sincrono de ima Permanente (PMSM) é um tipo de motor pertencente
a categoria dos motores sincronos trifasicos, a qual também inclui motores de polos
salientes e polos lisos. A Figura 8 apresenta um diagrama com esta classificacdo, que
€ crucial para entender seu contexto entre os diversos tipos de motores de corrente
alternada (CA).

Figura 8 — Tipos de motores elétricos
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Fonte: Adaptado de Franch et al.(2008, p.20).

A esséncia do PMSM reside no uso de imas permanentes no rotor para gerar
0 campo de excitacao, diferentemente dos motores sincronos tradicionais que depen-
dem de uma fonte de corrente continua externa ou excitatriz para esse fim. Este design
elimina a necessidade de enrolamentos de campo e escovas no rotor, resultando em
maior eficiéncia, menor manutencado e maior densidade de poténcia em comparagao
com os motores de indugao equivalentes (FRANCHI, 2008).

O grande desafio da ampla implementacao de aeronaves elétricas esta na
baixa densidade energética das baterias mais estaveis, que pode ser até 100 vezes
menor quando comparadas a combustiveis fosseis como a gasolina. A Tabela 3 apre-
senta a densidade energética de diferentes tipos de baterias e da gasolina (NAQVI et
al., 2022).
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Tabela 3 — Densidade tedrica de energia de diferentes fontes

Tipo de fonte Densidade Energética
Acido-chumbo 123 Wh/kg
fon-litio 250 Wh/kg
Zinco—oxigénio 1084 Wh/kg
Sodio—oxigénio 1605 Wh/kg
Magnésio—oxigénio 6800 Wh/kg
Aluminio—oxigénio 8100 Wh/kg
Litio—enxofre 2600 Wh/kg
Litio—ar 11140 Wh/kg
Gasolina 12700 Wh/kg

Fonte: Adaptado de Naqvi (2022, p. 2).

Embora existam opgdes de baterias com elevada densidade energética, sua
implementacao no projeto da aeronave deve ser feita com ressalvas por conta da sua
instabilidade na operacao. A diretiva principal para aeronaves € que a seguranca € a
adequacao para sua missao nunca devem ser comprometidas por qualquer exercicio
para melhorar o apelo a performance (DELAURIER, 2022).
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3 METODOLOGIA

Com base nos conceitos teoricos, este capitulo detalha a metodologia de de-
senvolvimento do modelo computacional. Inicialmente, sera apresentado o ambiente
de desenvolvimento utilizado, assim como a estrutura modular do modelo e as interco-
nexdes entre seus diferentes nucleos. Posteriormente, serd detalhada a modelagem
do sistema fisico em cada nucleo principal. Em seguida, sera realizado o processo
de aquisigao dos dados de referéncia que servirdo como entrada para parametrizar e
iniciar a simulacao da missao, cuja validacao sera feita pela comparacao direta entre
as saidas do modelo proposto e os dados operacionais fornecidos pelo fabricante.

3.1 AMBIENTE DE DESENVOLVIMENTO - OPENMODELICA EDITOR

Para o cumprimento dos objetivos propostos, sera utilizado o OMEdit (Open-
Modelica Editor), o ambiente de desenvolvimento e simulag¢ao grafica principal da pla-
taforma OpenModelica. Esta implementacao de cédigo aberto da linguagem Modelica
¢ ideal para a arquitetura da aeronave, pois sua natureza orientada a objetos e o foco
em sistemas fisicos complexos e heterogéneos facilitam a integracdo de equagdes de
diferentes dominios, como o elétrico, mecanico e aerodinamico. O OMEdit sera encar-
regado de ser o ambiente de desenvolvimento e execugdo do modelo computacional
proposto no trabalho. O OMEdit sera responsavel por:

 Estruturacdo Modular: Permitir a integracéao de diferentes arquivos Modelica de
forma modular no modelo principal, facilitando a organizagcao e o reuso de com-
ponentes.

« Visualizacao Grafica: Oferecer a visualizacao em blocos dos objetos e subsiste-
mas utilizados, auxiliando na compreenséao das interconexdes do modelo.

 Fornecimento de Blocos Prontos: Possibilitar o fornecimento de blocos ja imple-
mentados na biblioteca para varios objetos, acelerando a modelagem de com-
ponentes padréo.

» Resolugéo do Sistema: Atuar como o solver encarregado de resolver o sistema
de equacdes fornecidas para o sistema dinamico, garantindo a simulacado acau-
sal e baseada em fisica.

» Execucéao da Missao: Configurar e executar a simulacao da missao de voo, inte-
grando as variaveis de desempenho de forma continua no tempo.

» Analise de Dados: Gerar graficos em funcdo do tempo para todas as variaveis
envolvidas na simulacdo, o que é crucial para a analise de desempenho e a
validagao do modelo.
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3.2 MODELO MACRO - AERONAVE

O modelo macro do projeto, denominado Aeronave, foi concebido com foco na
modularidade do algoritmo, o que permite o desenvolvimento isolado de cada compo-
nente e facilita futuras melhorias e manutencgdes. Ele é composto por quatro mddulos
interconectados que simulam diferentes dindmicas da aeronave ao longo do tempo. O
objetivo funcional de cada modulo consiste em:

Dinamica (Nucleo Central): Atua como o integrador translacional do movi-
mento da aeronave. Ele recebe os coeficientes aerodinamicos e a forca de tracao,
e utiliza as equagdes referenciadas nas Sec¢des 2.1 e 2.2 para acelerar a massa da
aeronave em funcdo da resultante de forcas. A integracdo do movimento ao longo
do tempo retorna as variaveis de estado do voo (como velocidade, altitude e angulo
de subida), além de ser responsavel por indicar a etapa de voo (decolagem, subida,
cruzeiro, etc.).

Coef. Aerodinamicos: E responsavel principalmente por calcular os coefici-
entes aerodinamicos de sustentacéo (Cy) e de arrasto (Cp) em fungdo do angulo de
ataque («). Ele utiliza um controle interno de arfagem para rotacionar a aeronave em
funcéo da demanda de subida.

Moto Propulsor: Simula o desempenho do grupo motopropulsor elétrico. Seu
objetivo é calcular a forca de Tragao, a partir do controles internos em funcao da tra-
¢cao demandada. Além disso, simula o consumo de energia da bateria, fornecendo o
status de carga restante para o nucleo central.

Atmosfera Padrao: Seu objetivo é fornecer as condicbes ambientais, princi-
palmente a densidade do ar (p), em funcdo da altitude da aeronave, garantindo que
os calculos de forgas aerodindmicas e tracao reflitam as condicoes atmosféricas de
forma dindmica. O modulo realiza a aplicacéo direta das equagdes que modelam a
Standard Atmosphere.

Apesar de o modelo contar com inUmeras varidveis internas em cada compo-
nente, focou-se em minimizar a quantidade de variaveis que transitam em nivel global.
Tal abordagem visa facilitar a integracdo dos subsistemas na aeronave ap0s possi-
veis modificacoes. A interligacdo entre esses mddulos, por meio da troca continua
de variaveis, € claramente evidenciada na Figura 9. Adicionalmente, a Tabela 3 pode
ser consultada para verificar a funcédo especifica de cada uma dessas varidveis de
interconexao.



Figura 9 — Diagrama de Blocos das Interconexdes Macros do Modelo
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Fonte: Autor (2025).

Tabela 4 — Variaveis de Interconexdes Macros do Modelo
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Variavel Descricéo Médulo Origem Modulos Destino
Vy Velocidade vertical instantanea Dinamica Coef Aero
Vy set Velocidade vertical alvo Dinamica Coef Aero
Vv Velocidade resultante instantanea Dinamica Coef Aero
MotoPropulsor
Vset Velocidade resultante alvo Dinamica Moto Propulsor
Step Define a etapa de voo Dinamica Coef Aero

h Altitude da aeronave Dinamica Atm Padrao
Cr Coef. de sustentacao instantaneo Coef Aero Dinamica

Cp Coef. de arrasto instantaneo Coef Aero Dinamica

alpha Angulo de ataque instantaneo Coef Aero Dinamica

Din&mica

p Densidade Atmosférica Atm Padrdo  Coef Aero
MotoPropulsor

T Forga de tracao instantanea MotoPropulsor Dinadmica

SOC Estado de carga da bateria MotoPropulsor Dinamica

MotoPropulsor

Fonte: Autor (2025).
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3.3 MODELO SUBSISTEMA - DINAMICA

O modelo Dindmica simula o movimento da aeronave aplicando a Segunda
Lei de Newton, utilizando uma decomposigcao simplificada em dois movimentos trans-
lacionais independentes: horizontal (X) e vertical (Y), que correspondem aos €ixos x
e z do referencial da aeronave, conforme detalhado na Sec¢éo 2.3. A arquitetura deste
méddulo é visualizada no diagrama de blocos da Figura 10:

Figura 10 — Diagrama de Blocos do Médulo Dinamica
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Fonte: Autor (2025).

Como apresentado na imagem, a aeronave é representada por duas massas
(AeronaveX e AeronaveY), ambas iguais @ massa maxima de decolagem (MTOM).
As forcas atuantes (Tracao, Sustentacao, Arrasto, Peso, Atrito e Normal com o Solo)
sao decompostas vetorialmente em suas componentes X e Y, considerando o angulo
de subida v e 0 angulo de ataque «. Cada componente de for¢ca é entdo aplicada a
sua respectiva massa para calcular as aceleragoes em X (V) e Y (V).

Embora as dindmicas X e Y sejam tratadas separadamente, elas estao intrin-
secamente conectadas pela velocidade resultante (V). Esta é a velocidade aerodina-
mica real, calculada pela composicao vetorial das velocidades instantdneas de cada
eixo (V = \/W). O valor de V é utilizado no calculo das forgas aerodinamicas (L
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e D), que, por sua vez, realimentam e influenciam o movimento em X e Y, fechando o
loop da dinamica.

Este mddulo também incorpora uma logica de transicdo que define as Fases
de Voo (Etapavoo), um elemento essencial para o controle da misséo. As etapas sao
sequencialmente divididas em: Decolagem (do repouso até 50ft), Subida (mantida
até o teto operacional, quando a taxa de subida maxima € infeiror a 100 fpm), Cruzeiro
(prolongada até a carga da bateria cair abaixo de 10%), e Descida (para o retorno
a altitude inicial). Os limites de altitude e taxa de subida utilizados sao baseados
nas diretrizes da norma FAR23 da U.S. Federal Aviation Administration (2020). Para
cada fase, valores alvos de V' e V, serdo estabelecidos para o controle dindmico da
aeronave.

Por fim, a Tabela 5 destaca os parédmetros de entrada necessarios para a
execucdo deste modulo. Uma vez que esses valores representam parametros de
projeto, eles sdo considerados constantes durante toda a simulacao.

Tabela 5 — Parametros de entrada Médulo Dinamica

Parametro Descricao Unidade

MTOM  Massa maxima de decolagem Kg

S Area de planta de asa m
MAC Corda média aerodinamica m
ho Altitude incial m
AR Razao de aspecto -
e Coeficiente de Oswald -
g Atrito de rolagem -

Fonte: Autor (2025).

3.4 MODELO SUBSISTEMA - COEFICIENTES AERODINAMICOS

O médulo CoefAerodindmicos é o elemento de controle e modelagem aerodi-
namica que calcula os coeficientes essenciais de Sustentacéo (C}) e de Arrasto (Cp)
em funcdo do Angulo de Ataque («) da aeronave. Em contraste com a secdo an-
terior, que focava na dinamica translacional, este médulo se concentra na dindmica
rotacional de arfagem (pitch) para determinar a atitude ideal. Ele utiliza um sistema de
controle de atitude interno para rotacionar o modelo e, assim, garantir que a aeronave
alcance a velocidade vertical alvo (V,set) demandada pela fase de voo. O diagrama
de blocos da Figura 11 ilustra a dinamica deste modulo.
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Figura 11 — Diagrama de Blocos do Médulo Coef. Aerodinamicos
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Fonte: Autor (2025).

A esséncia do controle reside em um sistema P D em cascata, que converte o
objetivo de desempenho (manter a taxa de subida) em um comando de atitude. O PID
externo (PIDy,) € o regulador da dindmica lenta, comparando a V, set (determinada
pela missdo) com a Vy medida da aeronave. Sua saida funciona como o set-point para
o PID interno (PID..,), que atua na dinamica rapida de rotagdo. Este PID interno
ajusta o momento de arfagem (M) para que o Angulo de Ataque («) seja mantido na
condicao de trim necessaria.

A dindmica de arfagem é simulada com uma massa rotacional (Aeronave Pitch),
cuja inércia J é rotacionada pelo Momento de Arfagem (M) aerodindmico e amorte-
cida por um damper, simulando as for¢as aerodinamicas contrarias. A rotacao angu-
lar deste corpo fornece o Angulo de Ataque () instantaneo. Com este «, 0 médulo
calcula o Coeficiente de Sustentacao (C) e Coeficiente de Arrasto (Cp) conforme a
formulacdo apresentada na Secéao 2.2.

Para concluir a apresentagédo do subsistema, a Tabela 6 detalha os parame-
tros de entrada constantes, essenciais para a execu¢cdo do médulo CoefAerodinami-
cos. Assim, o codigo Modelica deste médulo engloba a formulagéo aerodinamica, a
dindmica rotacional e a I6gica do controle de arfagem em cascata.



Tabela 6 — Parametros de entrada Médulo CoefAerodinamicos

Parametro Descricao Unidade
Cra Inclinacdo da reta de C, vs « -
CL0 Valorde C,ema =0 -

CLax Valor de C';, maximo -
Cho Coeficiente de arrasto parasita -
Cyo Inclinac&o da reta de C); vs « -
Cn0 Valorde Cjyema =0 -

Fonte: Autor (2025).

3.5 MODELO SUBSISTEMA - MOTOPROPULSOR

O modelo MotoPropulsor simula o sistema de propulsao elétrico da aeronave,
englobando o motor, a hélice e o stack de baterias. Sua funcédo central € integrar
a dinamica eletromecanica com a aerodindmica da propulsdo para calcular a tragao
(T') gerada e gerenciar o consumo de energia. A complexidade do sistema reside,
portanto, na interconexdo entre os componentes elétricos, o controle de velocidade e
a conversao de poténcia em forca propulsiva. A Figura 12 apresenta o diagrama de
blocos deste médulo, subdividindo-o em trés areas hachuradas para andlise: Controle
(Verde), Sistema Motor e Hélice (Azul), e Bateria (Rosa).

Figura 12 — Diagrama de Blocos do Médulo Motopropulsor
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Localizada na sec¢éo verde, a arquitetura de controle opera com dois contro-
ladores PID em cascata (de forma andloga a Se¢éo 3.4). O PID externo (Vaeronave)
gerencia a dinamica lenta da velocidade da aeronave (V), enquanto o PID interno
(Vueaice) controla a dinamica rapida da rotagdo do motor (w). A saida deste PID in-
terno serve como um multiplicador para a tenséao da bateria, realizando o controle de
poténcia do motor. O motor é, por sua vez, controlado por um esquema V/F (Ten-
sao/Frequéncia nominais), onde a frequéncia de alimentacao (e, consequentemente,
a velocidade angular w) é determinada proporcionalmente pela saida do PID interno.

A &rea azul compreende o Sistema Motor e Hélice. Ela abriga um motor Motor
Sincrono de ima Permanente (PMSM discutido na Secéo 2.5), importado da biblioteca
Modelica Association (2024), bem como uma massa rotacional que simula a inércia da
hélice (a carga do motor) e as fontes de alimentacdo. A alimentagéo € provida por trés
fontes de tensao ideais de sinal senoidal, defasadas em 120°, que energizam as trés
fases do motor. O modelo do motor ja incorpora internamente calculos elaborados do
campo magnético, inércia do rotor e as perdas por friccao e temperatura.

No eixo do motor, além da inércia rotacional da hélice, € aplicado um torque
contrario ao movimento (@), que simula o arrasto aerodindmico imposto pela hélice.
Este torque é obtido através da formulacao que utiliza o Coeficiente de Poténcia (Cp),
conforme detalhado na Secéo 2.4. Da mesma forma, a rotagéo do eixo é utilizada na
equacao da Tragdo em fungéo de Cr.

Ja na area rosa, o modelo do Sistema de Baterias € descarregado por uma
fonte de corrente ideal. Essa fonte é controlada dinamicamente com base na poténcia
medida na alimentacao do motor (P) e na tenséo instantadnea da bateria (1), utilizando
a relagéo fundamental I = P/V. Este artificio fecha o loop de descarregamento da
bateria de maneira simples e objetiva, permitindo que a tensdo maxima disponivel
realimente indiretamente o bloco de controle (Area Verde), ao mesmo tempo em que
evita o desenvolvimento complexo de blocos de chaveamento para a conversao de
corrente DC-AC.

Para garantir a coeréncia fisica no consumo de energia, aplica-se um mul-
tiplicador de eficiéncia sobre a poténcia medida na alimentacdo do motor antes de
calcular a corrente de descarga da bateria. Este fator de eficiéncia simula as per-
das no conversor eletrénico (inversor/retificador) e assume dois valores distintos: um
para quando a poténcia é positiva (motor fornecendo energia para a hélice, atuando
como propulsor) e outro para quando a poténcia é negativa (hélice puxando o motor,
atuando como turbina ou regenerador).

Vale ressaltar que o ensaio experimental NACA, referenciado pela Figura 7,
foi a fonte de dados utilizada para gerar os polindmios que calculam C7 e Cp a cada
passo de tempo e, consequentemente, atualizam a dinamica do modelo. As Figu-
ras 13 e 14 explicitam a aderéncia dessa modelagem: os dados experimentais sdo
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representados pela linha pontilhada, enquanto a regresséo polinomial utilizada pelo
modelo € mostrada pela linha cheia, ambas em funcdo da Razao de Avanco (J) para
um dado angulo de pa fixado (). Essa estrutura confere flexibilidade ao médulo, pois
o usuario pode facilmente incorporar curvas dindmicas de tracéao diferentes, bastando
adicionar as novas equacdes polinomiais que melhor representem as curvas Cr e Cp
desejadas.

Figura 13 — Regressao polinomial C'r vs J
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Fonte: Autor (2025).

Figura 14 — Regressao polinomial C'p vs J
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Fonte: Autor (2025).

Para concluir a descricao deste médulo, a Tabela 7 apresenta os parametros
de entrada essenciais requeridos para a execucao do subsistema Motopropulsor. Es-
tes parametros sdo considerados de alta relevancia e sensiveis ao resultado final,
sendo, por isso, de facil acesso para ajustes e alteragdes de seus valores.
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Tabela 7 — Pardmetros de entrada Mddulo Motopropulsor

Parametro Descricao Unidade
Dprop Diametro da hélice m
S Area ST da fuselagem a jusante da helice m?
Biet Angulo de ataque fixo da pa da hélice em 3/4R deg
RP M 010r Velocidade nominal de operacado do motor RPM
Vinotor Tensao nominal de operacao do motor 174
Qeelula Carga nominal da celula de bateria Ah
Vinazcelula Tensao maxima da celula de bateria 1%
Viincelula Tensao minima da celula de bateria \%
Seriesiack NUmero de células conectadas em série un
Paraleloger Numero de células conectadas em paralelo un
Rectula Resistencia interna da bateria Q
Ninversor Eficiéncia do inversor de corrente -
Nreti ficador Eficiéncia do retificador de corrente -

Fonte: Autor (2025).

3.6 AQUISICAO DE DADOS - PARAMETROS DE ENTRADA

Com todos os mddulos de simulagcédo desenvolvidos, a etapa seguinte consis-
tiu na aquisicdo dos dados de referéncia para a parametrizacdo do modelo computa-
cional. A aeronave selecionada para essa finalidade foi o Velis Electro, fabricado pela
Pipistrel. Este modelo foi escolhido por possuir as caracteristicas essenciais para o
propésito deste estudo, notadamente por ser uma aeronave elétrica leve ja certificada
e em operacédo. A Figura 15 apresenta a aeronave em questao.

Figura 15 — Vista Lateral - Pipistrel Velis Electro

Fonte: Pipistrel (2020).
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O principal material a ser consultado foi o Pilot’'s Operating Handbook - VELIS
Electro (Pipistrel Vertical Solutions d.o.0., 2020). Nele encontra-se as especificacdes
gerais, limitagbes operacionais, procedimentos de emergéncia e instrugbes de manu-
tencdo. Dessa forma, pode-se retirar de forma explicita do texto valores para MTOM,
S, MAC, AR, RPM,,.1or € Dy TOdavia, parametros mais especificos de projeto séo
considerados segredos comenciais e ndo estdo disponiveis publicamente, exigindo
obtelos de forma indireta.

Optou-se por utilizar as imagens de planta da aeronave para construir um mo-
delo geométrico no OpenVSP . Esta ferramenta é um software de analise aerodina-
mica que utiliza métodos de painel e potencial para calcular a distribuicao de pressao
e, consequentemente, as forcas e momentos aerodindmicos em torno da aeronave.
Dessa forma, é possivel obter os coeficientes aerodinamicos necessarios para a si-
mulacado. A Figura 16 apresenta o modelo geométrico estudado.

Figura 16 — Adaptacdo modelo Velis Electro OpenVSP

PILOT'S OPERATING
HANDBOOK

Fonte: Autor (2025).

Todavia, verificou-se uma grande sensibilidade nos valores dos coeficientes
aerodinamicos em funcao da geometria dos aerofélios, cujas dimensdes detalhadas
nao foram encontradas em informacgdes publicas do fabricante. Diante dessa limitacao,
seguiu-se por uma abordagem de calculo indireto através de dados de performance
conhecidos.

Para o calculo dos coeficientes aerodindmicos, foram utilizadas informagdes
de performance conhecidas, como a razado de planeio maxima (L/D,,..), fornecida
como 15:1, e a velocidade de estol (Vy,;), dada como 22, 6m/s. Assumindo um coefi-
ciente de Oswald (e) de 0.8, valor caracteristico para a categoria e o alongamento (AR)
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desta aeronave, foi possivel calcular o coeficiente de sustentacdo maximo (C .. )eo
coeficiente de arrasto parasita (Cp,) para a condigdo de maxima eficiéncia aerodiné-
mica (Raymer, 2018).

Seguindo a mesma logica de parametrizacao indireta aplicada a aerodina-
mica, a aquisicao de dados foi estendida ao grupo motopropulsor elétrico. O pack da
bateria € definido por um numero de células em série (N) € um numero de células em
paralelo (N,). A tensdo nominal da célula (V.) é determinada pela divisdo da tenséo
nominal total da bateria (V,..;) pelo nimero de células em série (V. = V,ue1/Ns). Da
mesma forma, o numero de células em paralelo (IV,) define a capacidade de carga
total utilizada para a simulagéo do Estado de Carga (SOC). Estes parametros de con-
figuracao s&o detalhados na Tabela 8.

Tabela 8 — Parametros bateria de alta tensao - Velis Electro

PARAMETRO VALOR (por pacote)
Tensdo minima 260 V

Tensao nominal 345V

Tensdo maxima 394V

Corrente maxima de descarga 120 A

Poténcia maxima de descarga continua 40 kW

Corrente maxima de carregamento 40 A por pacote de bat
Faixa de temperatura de operacédo (descarga) 0°C - 58°C

Faixa de temperatura de operagéo (carregamento) 0°C - 45°C

Faixa de temperatura de armazenamento permitida 0°C - 30°C

Capacidade nominal (@50°C, 20 A corrente de descarga) 35 Ah, 12 kWh
Capacidade nominal (@23°C, 20 A corrente de descarga) 33 Ah, 11 kWh
Capacidade nominal (@0°C, 20 A corrente de descarga) 32 Ah, 10.5 kWh
Tipo de célula INR18650-33G
Configuracao 96S12P

Fonte: Adaptado de Pipistrel (2020).

Nao sendo possivel estimar os coeficientes de estabilidade longitudinal (C,,,
e (Cp,) especificos da aeronave em estudo, optou-se por aplicar valores estimados
propostos por Raymer (2018) para esta categoria de aeronaves. Para garantir a coe-
réncia do modelo, o ajuste dos coeficientes de momento (C,,, e C,,,) foi realizado de
modo a resultar em um angulo de ataque de trimagem caracteristico. Similarmente,
o Cp, foi selecionado para ser coerente com o angulo de estol (a.s,;) da aeronave.
Por fim, a Tabela 9 resume o valor final de todos os parametros de entrada do modelo,
bem como a fonte de aquisicdo de cada um.



Tabela 9 — Parametros de entrada - Simulacao

Parametro  Valor Unidade Fonte
MTOM 600 Kg POH Pipistrel
S 9,51 m POH Pipistrel
MAC 0,898 m POH Pipistrel
ho 0 m Arbitrario
AR 12,06 - POH Pipistrel
e 0,8 - Estimado - Raymer (2018)
g 0,05 - Estimado - Raymer (2018)
Cra 0,09 - Estimado - Raymer (2018)
Cr0 0,25 - Estimado - Raymer (2018)
CLaz 1,34 - POH Pipistrel (Indireto)
Cpo 0,026 - POH Pipistrel (Indireto)
Cya —0,01 - Estimado - Raymer (2018)
Cy0 0,02 - Estimado - Raymer (2018)
D,y 1,64 m POH Pipistrel
S. 0,51 m? OpenVSP
Bet 22° deg Estimado
RP M, o0 2500 RPM POH Pipistrel
Qcelula 2,92 Ah POH Pipistrel (Indireto)
Vinazcelula 4,1 1% POH Pipistrel (Indireto)
Voincelula 2,7 1% POH Pipistrel (Indireto)
Seriesiack 96 un POH Pipistrel (Indireto)
Paraleloger: 12 un POH Pipistrel (Indireto)
Rectuia 0,05 Q Estimado
Ninversor 0,98 - Arbitrario
Nreti ficador 0,3 - Arbitrario

Fonte: Autor (2025).
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Com a finalizag&do da aquisicdo dos parametros de entrada, sejam eles obti-
dos explicitamente do manual de operacao ou indiretamente através de calculos de
performance e estimativas da categoria, o modelo computacional encontra-se total-
mente parametrizado. A partir deste ponto, o estudo avanca para a fase de validagéao
e analise de desempenho, onde os resultados obtidos pela simulacdo em Modelica
serao comparados com os dados de voo da aeronave real.
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4 ANALISE DE DADOS

Este capitulo apresenta a analise dos resultados obtidos a partir da simulacéao
de voo no ambiente Modelica. A secéo inicial é dedicada a avaliagcdo do comporta-
mento fisico do modelo, garantindo que as variaveis dinamicas e de controle sigam
as tendéncias e as leis da fisica esperadas para cada fase de voo. Posteriormente,
a secgao de validacao utiliza as saidas do modelo para uma comparac¢ao quantitativa
e direta com os dados de performance e as especificagées fornecidas pelo fabricante
Pipistrel. Este processo visa confirmar a precisao e a confiabilidade do modelo desen-
volvido como ferramenta de analise conceitual.

4.1 COMPORTAMENTO FiSICO

Iniciando pela primeira etapa de voo, a Figura 17 apresenta um grafico em
funcédo do tempo, para a corrida de decolagem, que parte do repouso até atingir a
velocidade de lift-off (Viizi—ofs), Sendo considerada 13% maior que a Vi;q;. ApOs isso
ocorre a subida até ultrapassar o obstaculo de 50t (15.24m). Nota-se que ao atingir a
Viifi—off» UM novo valor de Vy,,, € setado (rotate - aumento de «), fazendo com que
o modelo rotacional do médulo CoefAerodinamicos comece a atuar.

Figura 17 — Grafico resultado - Dinamica decolagem

Vimfs) =———Wy(mfs) ——h{m) ——-IicoRotate = — = Obstdculo 50ft Wy _alva {m/s)

40

time (s)

Fonte: Autor (2025).
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O atraso entre o inicio do rotate até a aeronave comecar a ganhar altitude é
justificado pela inercia do sistema, onde o PID interno precisa atuar o profundor da
aeronave, fazendo com o reta do coefciente de momento seja modifica e a aeronave
se estabilize em um novo angulo de ataque, consequentemente modificando o C;, e
gerando mais sustentacao para levantar voo.

Outro efeito demonstrado pelo grafico é a queda repentina de V), apos passar
pelo obstaculo de 50ft, isso ocorre porque incia-se uma nova etapa de voo, onde a
poténcia do motor € reduzida e deixa-se de considerar 0 acréscimo de (', da condi¢ao
de aeronave com angulo de flap. A Figura 18 mostra o PID interno com resposta rapida
para corrigir essa flutuagao e buscar novo « que recupere a Vyqo-

Figura 18 — Grafico resultado - Dindmica PI D, imagem

= = = Obstaculo 50ft =——— Alpha_medido {rad) ----- Alpha_glvo (rad)

0.14 —_
0.12 4
0.1
0.08 H
0.06 H

0.04 +

0.02 H

time (s)

Fonte: Autor (2025).

Visando avaliar a dindmica do propulsor ao longo da misséo, destaca-se a
variavel n;,s.anineo (€fiCi€ncia de hélice instantdnea), que registra o valor da eficiéncia
do propulsor em cada instante de tempo. A Figura 19 apresenta o comportamento
caracteristico esperado para hélices de passo fixo em rotacdo constante: existe uma
Unica velocidade de avango (verde) para a qual a eficiéncia (vermelho) atinge seu
valor étimo (pico de n, em azul). Nota-se o ndo decaimento da eficiéncia por conta da
estabilizacdo de J ap6s o ponto 6timo.
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Figura 19 — Grafico resultado - Dindmica eficiéncia de hélice
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Fonte: Autor (2025).

Essa andlise dindmica é fundamental, pois permite verificar se a hélice intro-
duzida no modelo como parametro de projeto esta, de fato, atuando de forma otimi-
zada durante as fases criticas da missao (como subida e cruzeiro). Como conclusao
da analise da dinamica fisica do modelo, e principalmente da integracao entre a dina-
mica de voo e o0 grupo motopropulsor, foi configurada uma missdo com o objetivo de
decolar e subir até a altitude de 500m com razdo de subida constante. Apds atingir
essa altitude, a aeronave tentou manter-se nesse nivel voando a velocidade de cru-
zeiro de 45m/s por tempo indeterminado. A Figura 20 sintetiza os resultados dessa
simulagao, apresentando o gréafico que plota a altitude (verde), a tragdo desenvolvida
(vermelho) e o estado de carga da bateria (azul).
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Figura 20 — Gréfico resultado - Dinamica circuito de voo
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Fonte: Autor (2025).

Nota-se um comportamento coerente com o esperado fisicamente. Inicial-
mente, emprega-se a tracdo maxima disponivel na corrida com o solo, seguindo para
uma tracao intermediaria para manter a rampa de subida constante e, posteriormente,
uma tracdo menor para o voo de cruzeiro nivelado. Uma pequena oscilacao € ob-
servada entre as mudancgas de etapas de voo, evidenciando o ajuste dindmico dos
controladores PIDs do motor, que se adequam aos novos alvos de tragcao requerida.

A partir de determinado nivel de SOC, a poténcia disponivel, e consequente-
mente a tracdo, caem de forma acentuada, tornando impossivel manter o voo nivelado
sustentado e fazendo com que a aeronave comece a perder altitude. O controle de
altitude (PIDs do modulo CoefAerodinamicos) foi programado para buscar manter os
500m. Dessa forma, ao perder velocidade, o controle elevou o angulo de ataque («)
da aeronave até aproximadamente 90% do C},..., mantendo esse estado enquanto a
altitude diminuia. Embora o controle force a operagao dentro da faixa linear de susten-
tacao, o alto arrasto induzido resultante impede que a descida ocorra na melhor razao
de planeio.
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4.2 RESULTADOS

Os dados de performance essenciais utilizados para a homologacao da ae-
ronave VELIS Electro sdo detalhadamente apresentados na Sec¢do 5 do respectivo
Pilot’s Operating Handbook (POH). Este documento oficial ndo apenas fornece os
resultados de desempenho em si, mas também detalha as condigcbes de operagao
(como configurag&o da aeronave, parametros ambientais e manobras especificas) sob
as quais esses resultados foram obtidos.

Para simular e validar a corrida de decolagem no modelo computacional, foram
consideradas as condicoes especificas de homologacao: poténcia de 50kW, flaps
na posicao +1 e pista seca. Além disso, os resultados apresentados na Tabela 10
referem-se a performance de decolagem, distancia X total percorrida, para diferentes
altitudes sob condicao International Standard Atmosphere (ISA).

Tabela 10 — Modelo vs Pipistrel - Decolagem

ltem Altitude da pista Modelica Pipistrel Erro percentual

Corrida no solo 0ft 242m 240m 0,8%

Até obstaculo de 501t 0ft 486m 448m 8,5%
Corrida no solo 40001t 264m 304m —13,2%

Até obstaculo de 50 ft 4000 ft 532m 564m =5, 7%
Corrida no solo 8000 ft 339m 363m —6,6%

Até obstaculo de 50 ft 8000 ft 635m 669m -5,1%
Corrida no solo 12000 ft 445m 417m 6, 7%

Até obstaculo de 50 ft 12000 ft 772m 765m 0,9%

Fonte: Autor (2025).

Analisando os dados de desempenho de decolagem, é possivel notar erro
maior que 10% apenas para a corrida em solo a altitude de 4000ft. Porém o des-
vio é pontual, concentrando-se em um Unico ponto, enquanto as demais condicoes,
apresentaram alta aderéncia. Isso demonstra que a robustez geral do modelo esta
preservada, sendo o erro na altitude extrema uma anomalia que pode ser atribuida a
simplificac6es em fatores ambientais ou aerodinamicos especificos daquela condicao.

Também foi realizada uma comparacao das velocidades de cruzeiro para dife-
rentes valores de rotacdo do motor, conforme detalhado na Tabela 11. Ao analisar os
dados, percebe-se um aumento do erro percentual a medida que as velocidades de
voo se elevam.Essas divergéncias estao intrinsecamente relacionadas a dificuldade
de parametrizagcdo do modelo: tanto o coeficiente de arrasto parasita (Cp,) da aero-
nave quanto a curva de Coeficiente de Tracao (C7) da hélice precisaram ser estimados
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ou ajustados de forma indireta no modelo. Ambos os parametros sao cruciais, pois in-
fluenciam diretamente o ponto de estagnacao onde a tracao se iguala ao arrasto.

Tabela 11 — Modelo vs Pipistrel - Velocidade de cruzeiro

Rotacdo do motor Modelica Pipistrel Erro percentual

1780rpm 37,3m/s 36,5m/s 2,1%
1950rpm 45,5m/s  40,6m/s 11,9%
2120rpm 49,8m/s 44,8m/s 11,3%
2270rpm 54,5m/s 47,3m/s 15,1%
2300rpm 55,1m/s 47,8m/s 15,2%

Fonte: Autor (2025).

Consequentemente, as discrepancias observadas nas velocidades mais altas
refletem principalmente as limitagdes na parametrizagéo aerodindmica e da hélice, e
nao indicam falhas estruturais na modelagem. Dessa forma, a coeréncia das tendén-
cias observadas demonstra que o comportamento global da performance em cruzeiro
foi adequadamente capturado pelo modelo.

E de suma importancia avaliar como o Estado de Carga da Bateria (%SOC),
expresso como uma porcentagem da carga total disponivel, se comporta ao longo da
missdo no modelo de simulacdo. O Pilot’s Operating Handbook (POH) do fabricante
apresenta dados de SOC para diferentes estados de vida da bateria (%SOH) ao fi-
nalizar uma etapa de voo. Para o escopo deste trabalho, e visando representar o
desempenho ideal da aeronave certificada, utilizaremos apenas os valores correspon-
dentes a um %SOH = 100% (bateria nova), o que é a condicdo padrao para analise
de desempenho em projeto.

A Tabela 12 compara os resultados do SOC obtidos na simulacéo para al-
gumas etapas de voo consideradas criticas e representativas do consumo total da
missdo. Outras fases breves e de alto dinamismo, como toque e arremetida, foram
deliberadamente excluidas dessa andlise comparativa; esta exclusdo se deve a invi-
abilidade de aplicar a légica de simulacado simplificada do modelo para quantificar o
consumo nessas etapas momentaneas, as quais, ademais, nao representam dados
de referéncia relevantes para a analise em nivel de projeto conceitual.
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Tabela 12 — Modelo vs Pipistrel - SOC bateria

ltem Modelica Pipistrel Erro percentual
Decolagem e subida inicial até 300 f¢ 4,6% 4,0% 15%
Subida até 1000/t com P = 40KW 5, 9% 7,0% —15,7%
10min de cruzeiro (V = 35,5m/s) 17,0% 15,0% 13,3%
10min de cruzeiro (V = 41,1m/s) 21, 8% 19, 0% 14, 7%
10min de cruzeiro (V = 44,2m/s) 25, 2% 24, 0% 5,0%
10min de cruzeiro (V = 47,3m/s) 25,9% 28, 0% 3,2%

Fonte: Autor (2025).

Os resultados obtidos mostram que o modelo reproduz de forma consistente
o perfil geral de consumo da aeronave, embora apresente discrepancias pontuais em
algumas fases do voo. Esses desvios podem ser atribuidos principalmente ao fato de
o motor ter sido parametrizado de maneira indireta, sem acesso as curvas completas
de desempenho do grupo motopropulsor do Pipistrel, o que limita a correspondéncia
exata com sua dinamica real. Ainda assim, as tendéncias de consumo permanecem
alinhadas aos dados de referéncia.

Por fim, com a validacéo da dindmica parcial do voo ja realizada, a etapa final
consiste em avaliar a performance para alcance e a autonomia da missdao completa da
aeronave. Para esta etapa de validacao, o setup das fases de voo foi configurado exa-
tamente conforme o especificado no Pilot’s Operating Handbook (POH) da Pipistrel,
sendo o perfil da missao ilustrado pela Figura 21 . Os pontos destacados em verme-
lho no grafico indicam, respectivamente, o instante em que a simulagéo € iniciada e o
ponto final de analise da misséao.

Figura 21 — Etapas circuito de performance - POH Pipistrel

Configura¢do de poténcia constante

Descida a OkW e

Subida a 48KW
uhida a 70KIAS (-450ft/min)

Checagem T5KIAS (600ft/min)

de poténcia

}

Taxi  T/O

Autonomia e alcance
para perfil de voo tipico

Fonte: Adaptado de Pipistrel (2020).
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Com os dados exportados das simulacdes, foram conduzidas analises de de-
sempenho para condi¢des de decolagem ao nivel do mar, e cruzeiro com poténcia de
motor igual 20 KW para diferentes altitudes, permitindo uma comparacéo direta com
as informacodes oficiais do Velis Electro. As Tabelas 13 e 14 consolidam os resultados
obtidos para alcance e autonomia, acompanhados dos respectivos erros percentuais
em relacdo aos valores publicados pelo fabricante.

Tabela 13 — Modelo vs Pipistrel - Alcance

Altitude de cruzeiro Modelica Pipistrel Erro percentual

1500 ft 56,2km  68km ~17,3%
2000 ft 57,7km  68km ~15,1%
4000 58,2km  65km ~10,5%
6000 f¢ 58,0km  62km —6,5%

Fonte: Autor (2025).

Tabela 14 — Modelo vs Pipistrel - Autonomia

Altitude de cruzeiro Modelica Pipistrel Erro percentual

1500 f1 97 0min  32min —15,7%
2000 f1 98, 5min 32min ~11,0%
40001t 32,6min  3lmin 5,1%
6000 ft 32, 1min  30min 7,0%

Fonte: Autor (2025).

A analise comparativa do desempenho, que incluiu o Estado de Carga da
Bateria (%SOC), alcance e autonomia sob diversas condi¢cdes de voo e missoes, de-
monstrou que, apesar das variagbes na parametrizagao do arrasto (Cp,) e da hélice
(Cr), 0 modelo de simulacao € coerente e robusto. Embora erros isolados atinjam
até —17, 3%, a grande maioria dos resultados se mantém consistentemente abaixo de
15%, independentemente das condicoes testadas.

Especificamente na andlise de Alcance (Tabela 13), a tendéncia do modelo
de ser consistentemente conservador (superestimando o consumo e subestimando o
alcance) com erros controlados, € altamente aceitavel e desejavel no contexto de pro-
jeto de engenharia preliminar. A validagédo demonstra que a ferramenta computacional
€ apta para atuar como suporte em projetos conceituais e dimensionamento preliminar
de aeronaves elétricas provendo dados confiaveis para a tomada de decisao.
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5 CONCLUSAO

O desenvolvimento do modelo computacional em Modelica permitiu criar uma
ferramenta capaz de simular, de forma continua e integrada, o desempenho de aero-
naves elétricas durante todas as fases de voo. O trabalho atendeu ao objetivo geral
ao consolidar equacdes fundamentais de mecanica do voo, aerodinamica e propulsao
elétrica em um ambiente unificado, apropriado para analises conceituais. A proposta
demonstrou que é possivel avaliar comportamentos dinamicos relevantes com baixo
custo computacional, fornecendo apoio direto ao processo de tomada de decisdo em
etapas iniciais de projeto.

A validagdo com a comparacgao dos dados de operagao do Pipistrel Velis Elec-
tro mostrou que o modelo reproduz de forma consistente as tendéncias fisicas da
aeronave real. Os resultados evidenciaram erros majoritariamente inferiores a 15%
para alcance, autonomia, consumo energético e distancias de decolagem, valores ple-
namente aceitaveis no contexto de projeto conceitual, onde a finalidade € identificar
tendéncias de desempenho e avaliar a viabilidade preliminar do sistema.

Mesmo com algumas parametrizagdes indiretas, como C'D, e a curva de tra-
cao da hélice, o modelo demonstrou capacidade adequada para representar o com-
portamento operacional da aeronave em nivel compativel com a precisdo esperada
nesta fase de engenharia. Desta forma, o estudo também alcangou os objetivos es-
pecificos, garantindo que a ferramenta seja adequada para andlises exploratérias, es-
timativas preliminares e avaliacao dos impactos da baixa densidade energética das
baterias.

Como desdobramentos futuros, recomenda-se desenvolver uma loégica auto-
matica de parametrizacao dos ganhos dos controladores PID, ajustando-os de acordo
com a dindmica resultante dos parametros de entrada do modelo. Sugere-se também
incorporar modelagens aerodinamicas avangadas que considerem downwash no es-
tabilizador horizontal e efeito solo derivados diretamente da geometria da aeronave,
permitindo estimativas mais precisas de sustentagao e arrasto. Adicionalmente, a am-
pliagdo da ferramenta para incluir propulséo hibrida, pode elevar significativamente
sua utilidade no contexto de projeto conceitual.
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