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" In theory, there is no difference between theory and practice, but
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RESUMO

Durante o projeto de uma aeronave, sao utilizados modelos de baixa fidelidade que
estimam a mecéanica de voo do veiculo. Essas ferramentas sdo corriqueiras durante
o desenvolvimento de conceitos ndo tradicionais, como a configura¢cdo asa em caixa.
Entretanto, os modelos utilizados para estimativa das derivadas de estabilidade esta-
tica desse tipo de aeronave nao sdo conclusivamente validados pela literatura. Com
o intuito de auxiliar a validagéo das estimativas de derivadas de estabilidade para es-
ses casos, apresenta-se neste trabalho uma exploracao das ferramentas comumente,
em especial as formulagdes semiemiricas, o vortex lattice method e o método dos
paineis. Para isso, realizou-se a analise de duas aeronaves sob esses trés modelos
aerodinamicos. Foram estimados resultados em sua maioria concordantes através do
emprego dos diferentes modelos, exceto para as estimativas da estabilidade direcio-
nal, de acordo com resultados prévios da literatura.

Palavra-chave: asa em caixa; estabilidade estatica; VLM; Método dos Painéis.



ABSTRACT

During the design of an aircraft, many low fidelity models are used to estimate the
flight mechanics of the vehicle. These tools are common during the development of
non-traditional concepts, like the boxwing configuration. However, the models used to
estimate the static stability derivatives of this type of aircraft aren’t conclusively vali-
dated in the literature. With the aim of helping the validation of the stability derivatives
for these cases, this work presents an exploration of the tools commonly applied, spe-
cialy the semiempiric formulations, the vortex lattice method and the panels method.
For this, an analysis of two aircraft using these three aerodynamic models has been
conducted. The results achieved trough the aplication of the different models were
majoritarily agreeing, except for the estimatives of directional stability, in acccordance
with previous results from the literature.

Keywords: Box-wing; Static stability; VLM; Panel Method.
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1 INTRODUCAO

O projeto de novas aeronaves exige a caracterizagdo da mecéanica do voo des-
sas, para garantir os requisitos de seguranga e confiabilidade da engenharia aeronau-
tica. Nesse processo sao utilizados modelos numéricos e experimentais que servem
de analogia ao caso real. Sdo empregadas, durante as diferentes etapas de projeto,
uma variedade de técnicas que apresentam diferentes niveis de acuracia, exatidao,
custo e tempo requerido.

Essa estratégia de projeto a partir de multiplos modelos é aplicada ao de-
senvolvimento de tecnologias ndo convencionais (Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg,
2022). Nesse contexto, destaca-se a configuragdo Asa em Caixa (AC), que foi apre-
sentada por Prandtl (1924) como o arranjo de minimo arrasto induzido para determi-
nadas envergadura e sustentacao, e € caracterizada por duas asas com as pontas
conectadas verticalmente, formando um perfil frontal retangular em formato de caixa,
tal como ilustrado na Figura 1.

Figura 1 — Aeronaves de diferentes categorias com a configuracdo asa em caixa.

4

e

Fonte: Salem et al. (2025, p. 2).

Modelos comumente utilizados, como as FSE, o VLM e o Método dos Painéis
(MP), sédo caracterizados pelos seus baixos niveis de fidelidade. Isto é, eles partem
de parametros geométricos pouco detalhados e apresentam resultados sem grande
custo computacional, mesmo que para isso percam certa representatividade dos ca-
SOs reais.

A maior utilidade dessas ferramentas surge sob o contexto de métodos de oti-
mizagcdo computacional, onde uma vasta gama de milhares de configuracdes é ana-
lisada e determina-se, muitas vezes por algoritmos genéticos, qual dessas melhor se
adéqua aos requisitos de projeto (Bravo-Mosquera et al., 2022a). De fato, conside-
rando que o projeto de aeronaves AC é uma via de estudo muito menos desenvolvida
que o de aeronaves convencionais, metodologias como essa também servem para
elucidar quais sdo as boas praticas a serem tomadas em processos futuros.
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Sob esse contexto, tem sido utilizados durante a etapa conceitual do desen-
volvimento de conceitos de aeronave AC, modelos aerodinamicos de baixa fidelidade,
para caracterizar a mecéanica de voo dessas aeronaves (Bravo-Mosquera; Ceron-
Munoz; Catalano, 2019; Frediani; Cipolla; Oliviero, 2015; Abu-Salem et al., 2021)

De acordo com Cipolla et al. (2018) esses modelos ndo representam satisfa-
toriamente as derivadas de estabilidade latero-direcional de aeronaves com essa con-
figuracao, mas Oliviero et al. (2016) discordam disso, afirmando que o comportamento
das aeronaves é bem representado. Tendo em vista as diferengas configuracionais,
essas aeronaves apresentam desafios de modelagem diferentes daquelas que pos-
suem uma configuracao convencional de Asa e Tubo (AT), para as quais métodos de
baixa fidelidade ja sdo devidamente validados pela literatura (Mialon et al., 2009).

Considerando a importancia da mecanica de voo para o projeto de uma ae-
ronave e com a intencao de contribuir para a discussao sobre as estimativas de deri-
vadas de estabilidade para aeronaves AC, pretende-se neste trabalho explorar a esta-
bilidade estatica e os métodos pelos quais ela é estimada nas etapas conceituais de
projeto, aplicando-se o caso de dois projetos de aeronave, esses sendo PARSIFAL e
INTI (Salem et al., 2021; Bravo-Mosquera et al., 2022b).

Durante o desenvolvimento conceitual dessas configuragdes foram utilizados
proeminentemente, sob o contexto da otimizacdo computacional, FSE e VLM, para es-
timar o cumprimento dos requisitos de estabilidade estatica (Salem et al., 2021;Bravo-
Mosquera et al., 2022). Portanto, propde-se aplicar essas metodologias como fer-
ramentas de analise. Também propde-se a aplicagdo do MP, como uma alternativa
promissora, apresentando potencialmente maior representatividade.

Sera realizada ainda uma analise dos resultados obtidos e dos custos compu-
tacionais associados, para comparar a exatidao e aplicabilidade dos métodos. De fato,
€ evidente que a baixa fidelidade desses modelos torna proibitivo seu emprego em eta-
pas posteriores de projeto, mas sua implementacao em etapas conceituais torna-se
deveras interessante, caso garantam-se baixo custo computacional e representativi-
dade adequada (Bravo-Mosquera et al., 2022a).

Naturalmente, os resultados do presente trabalho ndo se demonstram apenas
exploracdes e validagcbes dos métodos empregados como também analises diretas
da mecéanica de voo de aeronaves AC, as quais servem de ponto de partida para
teorizacbes subsequentes. Dessa forma, a discussao cuidadosa dos dados obtidos
se torna duplamente relevante, como um estudo tanto dos modelos como do proprio
caso modelado.
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1.1 OBJETIVOS

Para ajudar a resolver a falta de clareza quanto a eficacia de modelos de baixa
fidelidade para a estimativa das derivadas de estabilidade estatica de aeronaves AC e
melhor caracterizar sua mecanica de voo, sdo propostos 0s seguintes objetivos.

1.1.1 Objetivo geral

Analisar em baixa fidelidade a estabilidade estatica de aeronaves AC.

1.1.2 Objetivos Especificos

» Elucidar as caracteristicas do comportamento de aeronaves AC;

» Comparar as estimativas de estabilidade obtidas pelos métodos FSE, VLM e MP;

» Quantificar o custo computacional associado aos métodos FSE, VLM e MP;

 Analisar a aplicabilidade dos métodos FSE, VLM e MP para a analise de aero-
naves AC.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

A engenharia aeronautica vem se desenvolvendo consistentemente, de forma
que a configuragéao tradicional de aeronaves AT se tornou uma tecnologia consolidada
e nao remanescem grandes otimizacdes a serem alcancadas quanto ao desempenho
aerodinamico (Palaia, 2022). Entretanto, existe pressdo econémica (Magnacca, 2025)
e ambiental (Platzer, 2023) para avang¢os quanto a eficiéncia das aeronaves visando
novos horizontes operacionais e a integracdo de tecnologias inovativas.

De acordo com Bravo-Mosquera, Catalano e Zingg (2022), esses avangos da
industria aeronautica sao propostos pela implementagédo de novas tecnologias propul-
sivas acopladas a configuragdes ndao convencionais de aeronaves. Possibilitam-se,
por exemplo, através da eficiéncia aerodinamica da configuracdo AC, projetos de ae-
ronaves com propulsdo total ou parcialmente eletrificada (Palaia, 2022).

O arranjo AC, em relacao a outras solugdes comumente propostas, proporci-
ona o maior aumento na eficiéncia aerodinamica sem que seja necessario adaptacoes
operacionais e de manufatura severas (Salem et al., 2025). Sob esse viés, é crucial 0
que se propoe nesse trabalho, isto é, a exploracao de estimativas de baixa fidelidade
da estabilidade estatica de aeronaves AC. Para isso, € necessario uma apresentacao
acerca do funcionamento e do projeto de aeronaves AC, assim como dos conceitos
das aeronaves PARSIFAL e INTI. Também s&o descritos neste capitulo os modelos
com 0s quais essas aeronaves sao examinadas.

2.1 AERONAVES ASA EM CAIXA

As aeronaves AC vem sendo alvos de uma campanha extensa de pesquisa,
gragas a certos desenvolvimentos analiticos e numéricos que permitem a modelagem
da configuragdo de forma mais adequada (Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg, 2022).
De fato, a literatura prevé diversos beneficios ao arranjo AC, revelando-o cada vez
mais promissor (Salem et al., 2025).

E evidente que a configuragdo AC apresenta aerodinamica e mecanica de
voo diferentes das de aeronaves AT, assemelhando-se, em certos aspectos, com as
configuragdes de biplano ou tandem. Entretanto, muitas incertezas quanto ao projeto
de veiculos AC vem sendo sanadas pela pesquisa (Demasi et al., 2016; Salem et al.,
2023; Bravo-Mosquea; Céron-Muioz; Catalano, 2023) .

Busca-se apresentar nesta secdo uma breve introducao a tematica, trazendo
a tona, adicionalmente, os projetos explorados no presente trabalho como referéncias
de aeronaves AC.
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2.1.1 Aerodinamica e mecanica de voo da configuracao

De acordo com Prandtl (1924), o arrasto induzido, isso €, o arrasto proporcio-
nado por um sistema sustentador pela influéncia de sua vorticidade, é minimizado por
uma configuragdo a qual se denominou melhor sistema de asas, consistindo de duas
asas unidas em suas pontas por superficies verticais, tal como na Figura 2.

Figura 2 — Diagrama do melhor sistema de asas de Prandtl.

Fonte: Prandil (1924, p. 23).

Embora Prandtl (1924) ndo elabore o desenvolvimento de suas conclusées,
elas séo posteriormente demonstradas através de uma aproximagao por escoamento
potencial, onde o sistema de asas fechado é analogo a um multiplano de infinitas asas
(Scardaoni, 2020). O grande periodo de tempo pelo qual a eficiéncia da configura-
cao AC permaneceu sem rigorosa demonstracdo, demonstra a falta de interesse da
industria e da academia por essa, até recentemente.

Para esclarecer como se comprova a condicdo de menor arrasto induzido, é
conveniente lembrar que a componente do arrasto induzido é quadratica em relacao
a sustentacdo. Dessa forma, ao subdividir a sustentacédo entre as diferentes asas
de um multiplano obtemos arrasto induzido inversamente proporcional ao numero de
asas. Entretanto, como as asas interferem entre si isso s6 é observado quando todas
estiverem infinitamente distantes umas das outras.

Mesmo assim, para qualquer distanciamento vertical ndo nulo entre as asas
do multiplano, o arrasto induzido é reduzido para cada asa que € introduzida, e dessa
forma o multiplano de infinitas asas, analogo ao sistema sustentador fechado que é
proposto, consiste da solugéo étima.

Sob esse viés, torna-se evidente que a razao entre o arrasto induzido do me-
Ihor sistema de asas e de um monoplano 5—:1, considerando ambos em seu limite
tedrico de melhor projeto, estd em funcao da razao entre a altura do sistema h e sua
envergadura b e € aproximado por Prandtl (1924) pela Equacéo 1, que é validada
numericamente e pelos desenvolvimentos analiticos de Frediani e Montanari (2009),
como exposto na Figura 3.

D,  1+0,45h/b
D,, 1,04+2,81h/b

(1)
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Figura 3 — Comparagao da aproximacao de Prandtl com a solug&o analitica.

3 e Eq. de Prandtl
09 - S— 0. analitica de Frediani
e Montanari (2009)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 05
h/b

Fonte: Adaptado de Frediani e Montanari (2009, p. 199)

Essa influéncia aerodinamica da vorticidade no sistema independe do en-
flechamento e do posicionamento horizontal das asas (Munk, 1923). Dessa forma,
obtém-se a configuragcdo comumente proposta para aeronaves AC, em formato pla-
niforme de losango, com a asa inferior na dianteira e a asa superior conectada a
empenagem vertical na traseira da aeronave (Salem et al., 2025).

Caso a asa dianteira do sistema proposto for comparativamente mais carre-
gada e posicionando-se o Centro de Gravidade (CG) entre as asas, como na Figura
4, a estabilidade longitudinal da aeronave é garantida (Salem et al., 2023). Em outras
palavras, sob essas condicdes a aeronave gera um momento de arfagem restaurador
a partir de um desvio do angulo de ataque, isso &, possui C,,, negativo. Isso por-
gue como a asa traseira esta mais distante uma variagcao gerada em sua sustentagao,
que é da mesma ordem do que da asa dianteira, apresenta uma influéncia maior no
momento de arfagem.

Figura 4 — Efeito de um desvio no angulo de ataque em uma aeronave asa em caixa.

Fonte: Adaptado de Salem et al. (2023, p. 12).

Segundo Schiktanz e Scholz (2011), a condigdo apresentada na Figura 4 esta
em conflito com a eficiéncia aerodinamica de aeronaves AC, pois foge da distribuicéo
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6tima de sustentagdo para biplanos, na qual ambas as asas devem ser igualmente
carregadas. Todavia, de acordo com Demasi et al. (2016), a configuracdo AC néo
possui uma solucéo Unica para a distribuicdo ideal de vorticidade, mas uma familia de
solucdes, 0 que permite o carregamento diferencial das asas sem deixar a condi¢ao
6tima, e a perda de eficiéncia observada provém da asa traseira ndo estar idealmente
carregada (Salem et al., 2025).

A razao entre a carga alar das asas deve ser entre 0,5 e 7,5, para garantir Mar-
gem Estatica (ME) suficiente (Salem et al., 2025), porém o posicionamento das asas
consideravelmente distantes do CG acarreta no amortecimento de arfagem maior do
que em outras configuracdes, possibilitando que se adote ME menores sem denegrir
a qualidade de voo (Oliviero; Zanetti; Cipolla, 2016). Outra consequéncia do carrega-
mento diferencial das asas € que a asa frontal entra em estol antes da asa traseira,
gerando um momento de arfagem negativo que ajuda a mitigar o estol, beneficiando
a seguranca de voo (Salem et al., 2025). Naturalmente, o projeto de dispositivos de
alta sustentacao possui objetivos distintos para cada asa, sendo a dianteira mais im-
portante para o desempenho de baixa velocidade (Salem et al., 2023).

De acordo com Salem et al. (2023), a estabilidade latero-direcional de aero-
naves AC é majoritariamente proporcionada pela empenagem vertical, isso é, essa
superficie aerodindmica resulta em um momento restaurador de guinada e rolagem
sob sideslip, garantindo assim, respectivamente, C,,, positivo e C;, negativo. Isto €, a
estabilidade latero-direcional

Em geral, além da redugéo de custos, os beneficios econémicos da configu-
racdo AC se estendem as novas possibilidades logisticas, como viagens mais longas
ou com mais passageiros(Magnacca, 2025). Adicionalmente, a proximidade da asa
dianteira ao solo e a reducao do arrasto induzido proporcionam para essas aeronaves
excelente desempenho de decolagem (Salem et al., 2020), 0 que proporciona novas
oportunidades operacionais.

Por fim, com o intuito de contextualizar a presente analise, é importante trazer
atencao aos resultados apresentados por Cipolla et al. (2018), os quais caracterizam
uma comparacao de estimativas da estabilidade estatica pelo VLM e FSE, como ilustra
a Tabela 1.

Tabela 1 — Comparacgéao de estimativas por FSE e VLM.

Derivada FSE VLM Diferenca

C. 0,23 -027 15%
C, 0,13 -0,13 0%
Ch, 022 015  47%

ME 3,7% 41% 10%
Fonte: Adaptado de Cipolla et al. (2018)
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2.1.2 Aeronaves analisadas

Ambas as aeronaves analisadas sao resultados de processos de otimizagéao
que se basearam na familia A320 de aeronaves e representam duas filosofias de
projeto distintas, tal como s&o apresentadas por Salem et al. (2025). O conceito PAR-
SIFAL buscou alcangar novos nichos de mercado possibilitados pela configuracao AC,
enquanto INTI explorou a integracdo de diferentes tecnologias para alcangar maior
eficiéncia para as mesmas missdes que os veiculos de referéncia.

Dessa forma, os dois projetos se destacam, dentre os inUumeros conceitos AC
propostos pela literatura, por tomar como ponto de partida a mesma geometria AT
mas seguir por diferentes caminhos, alcangando resultados distintos que demonstram
a multiplicidade de beneficios proporcionados pela configuracéao AC.

O projeto PARSIFAL, nomeado pelo acrdnimo em inglés para arquitetura de
avido de Prandtl pelo desenvolvimento sustentavel de novos avibes e representado
pela Figura 5, buscava conceituar uma aeronave que suprisse a demanda aérea cres-
cente, garantindo também reducdes na emissao de poluentes e no congestionamento
de aeroportos (Salem et al., 2018). Dessa forma foi proposta uma aeronave de en-
vergadura de 36m, de acordo com a categoria C da Organizacdo de Aviacao Civil
Internacional, que utilizasse da Capacidade de sustentacdao maior da configuracao AC
para acomodar até 310 passageiros(Salem et al., 2021).

Figura 5 — llustracao do projeto PARSIFAL.

Fonte: Salem (2021, p. 88)

De acordo com Salem et al. (2021), o processo englobou um projeto inicial, oti-
mizacao aerodinamica por VLM e analises de maior fidelidade em Computational Fluid
Dynamics (CFD) e em Finite Element Analysis (FEA). Isso permite, que a aeronave
se tornasse objeto de pesquisa sob o viés de varias disciplinas, incluindo andlises
do arranjo de passageiros (Scardaoni et al., 2021), do impacto ambiental (Tasca et
al., 2021), e da otimizagao estrutural por modelo FEA multi-escala (Scardaoni; Monte-
murro; Panettieri, 2020).
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Quanto a estabilidade estatica, uma das caracteristicas distintivas desse pro-
jeto € a empenagem vertical dupla em V. Segundo Salem et al. (2023), essa configu-
racao foi essencial para garantir a seguranca estrutural da aeronave.

Em conclusao, de acordo com PARSIFAL Project Consortium (2020) , elabora-
se a comparacao entre o projeto e a aeronave de referéncia CeRAS CSR-01 no Qua-
dro 1.

Quadro 1 — Beneficios da aeronave PARSIFAL comparada a aeronave de referéncia
CeRAS CSR-01.

Categoria Beneficios

Ambiental Reducdo em 20% na emissao de CO,, SO, e vapor
de agua

Social Poluicao sonora significativamente menor, conside-
rando 0 menor numero de voos

Econbmico Reducao em 12% no custo por quildmetro-passageiro
e em 22% no consumo de combustivel

Logistico Aumento na capacidade maxima de 186 a 310 passa-
geiros

Operacional Compatibilidade com a infraestrutura aeroportuaria
existente de categoria C

Fonte: Autor (2026).

Paralelamente, o projeto INTI, nomeado pelo acr6nimo em inglés para indus-
tria de transporte inovativa, buscou aliar a configuracdo AC e a Ingestdo de Camada
Limite (ICL) para alcangar maior eficiéncia; de fato, estima-se que a configuragéao final
atinja reducdo no consumo de combustivel de 12%, ou 30% considerando avangos
tecnoldgicos projetados para os proximos 20 anos (Bravo-Mosquea; Céron-Muioz;
Catalano, 2023). Foram realizadas uma otimizacao multidisciplinar, cujos moédulos ae-
rodindmico e de estabilidade basearam-se em VLM e em FSE, além de simulacdées em
CFD cujos resultados se aproximaram das estimativas preliminares (Bravo-Mosquea;
Céron-Munoz; Catalano, 2019).

Outra analise realizada durante o projeto foi a otimizacao aerodinamica da
aeronave utilizando o método adjunto de CFD. Isso demonstra a aplicabilidade do
modelo CFD para metodologias de otimizacdo mais direcionadas, apresentando me-
Ihorias significativas em relagdo a geometrias anteriores que foram otimizadas por
métodos de menor fidelidade (Bravo-Mosquera et al., 2022c).

Posteriormente, como se observa na Figura 6, foi realizada uma campanha de
testes em tunel de vento, os quais demonstraram a validade dos resultados obtidos por
CFD (Bravo-Mosquea; Céron-Muioz; Catalano, 2023). Por fim, a tabela 2 apresenta
alguma das caracteristicas do projeto, comparando-o a aeronave A320-200.
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Figura 6 — Testes em tunel de vento de modelo em escala da aeronave INTI.

o SER S ey e v

Fonte: Bravo-Mosquera, Céron-Mufioz e Catalano (2023, p. 6).

Tabela 2 — Comparagéao entre aeronaves A320-200 e INTI.

Parametro A320-200 INTI Diferenca [%]
AR 9.39 8.14 14.26
Sref [m?] 121 121 0

b[m)] 33.7 31.4 7.06
MTOW [kN] 758.31 777.34 2.47
Carga Paga [kN] 191.2 191.2 0

Cho 0.0208 0.019 9.04

Cpi 0.013 0.0104 22.22
L/D 17.64 18.8 6.36
Coef. de Oswald 0.92 1.35 37.88

Fonte: Adaptado de Bravo-Mosquea, Céron-Mufioz e Catalano (2019, p. 12).

2.2 MODELOS AERODINAMICOS ABORDADOS

Dentre as caracteristicas dos modelos utilizados durante o projeto de aero-
naves, destaca-se o conceito de fidelidade. A fidelidade consiste na capacidade de
um modelo em representar fielmente os fendmenos a serem analisados (Oprea et al.,
2022).

Os modelos de baixa fidelidade sdo definidos por sua incerteza e menor re-
presentatividade em relacdo ao caso real; entretanto, sdo Uteis gracas ao seu baixo
custo computacional e pela simplicidade de informacdes necessarias para sua aplica-
céo (Oprea et al., 2022). Dessa forma, revelam-se ideais para a exploragao inicial de
uma vasta gama de configuracdes conceituais (Bravo-Mosquera et al., 2022b).

Em contraste, modelos de maior fidelidade necessitam de um projeto mais
definido e apresentam custo computacional elevado, porém apresentam resultados
mais confiaveis, por isso sao utilizados em fases posteriores do projeto com o intuito
de validacao, como demonstrado por Cipolla et al. (2015) e Bravo-Mosquera et al.
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(2023). Embora também possam ser utilizados em processos de otimizacdo mais
direcionados, como demonstrado por Bravo-Mosquera et al. (2022c).

Busca-se nesta secdo, apresentar brevemente o embasamento tedrico que
motiva as técnicas de modelagem comumente utilizadas no projeto conceitual de ae-
ronaves AC. Isso com o objetivo de contextualizar o uso dos modelos aerodinamicos
estudados e informar a analise de seus resultados.

Nota-se que as dimensdes de referéncia, como a area de referéncia S,.; e
a corda média aerodinamica C,, sdo tomadas a partir da geometria da asa dianteira
no caso de aeronaves AC. Essa convencdo é exposta na literatura para garantir a
compatibilidade dos diferentes métodos de anélise (Cipolla et al., 2018).

Por fim, é importante denotar que cada um das ferramentas exploradas pos-
suem diferentes variedades, representando uma gama de metodologias similares.
Sob o escopo do presente trabalho, esta secdo explora apenas as técnicas aplica-
das no mesmo.

2.2.1 Formulacoes semi-empiricas

Foram compilados diferentes métodos, baseados em solucdes analiticas e ca-
libracbes experimentais, para a estimativa do comportamento de aeronaves. Segundo
Roskam (1977), esses métodos sao Uteis para o projeto conceitual de aeronaves, em-
bora seus resultados sejam meras aproximagoes.

Tradicionalmente, as técnicas que caracterizam FSE consistem do uso de sim-
ples equacoes, além da aplicacao de alguns coeficientes obtidos graficamente. Dessa
forma, uma vez implementadas, essas técnicas sdo numericamente triviais. Entre-
tanto, o0 embasamento teérico das FSE parte de diversas hipbteses simplificadoras,
limitando a representatividade do modelo.

A filosofia principal adotada pelas FSE é a subdivisdo do sistema em diferen-
tes elementos, isso assume a previsibilidade da interferéncia direta entre os elemen-
tos, que é uma hipotese razoavel para configuracbes AT, mas ndo necessariamente
para o conceito AC. Contudo, FSE desenvolvidas para aeronaves convencionais pro-
pdem resultados satisfatdrios para projetos AC conceituais, de acordo com Cipolla et
al. (2018).

Outra hipétese adotada é a da auséncia de fendbmenos transénicos; isto €, de
que a condi¢do de voo apresenta um numero de Mach M consideravelmente menor
que o numero de Mach critico da aeronave (Roskam, 1977). Mesmo assim, o escoa-
mento ndo é considerado incompressivel, visto que se aplicam as corre¢des propos-
tas por Glauert (1928), exemplificadas pela Equacgéo 2, que aproxima o coeficiente de
pressdo C,, com base no valor incompressivel, para M abaixo de 0,6.

~ CIL incompressivel
R T (2)
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De acordo com Cipolla et al. (2018), para estimar a estabilidade estatica longi-
tudinal de aeronaves AC, deve-se primeiro obter a derivada da sustentacdo em relacao
ao angulo de ataque Cy_, a partir da Equacgéo 3,

S de
CLa :CLQFKFB+CLQR R (1__d )T/R (3)
ref «

onde Krp € um fator de interferéncia entre fuselagem e a asa dianteira, Si é a area
das asa traseira, d—; € a derivada de downwash e 7y é a razdo de pressdes dinamicas
entre as asas. Todos esses possuem suas proprias formulacées em funcao de para-
metros geométricos, exceto ni que deve ser calibrado numericamente, com o valor de
0,98 sendo proposto por Cipolla et al. (2018).

CL.r € CL,, correspondem, respectivamente, as asas dianteira e traseira, e
podem ser calculados de acordo com a Equacéo 4, onde (;, é a derivada de sus-
tentag@o do aerofélio e A./» € o enflechamento da superficie medido na metade da
corda.

o, — 2rAR (@)

* AR2(1—-M?2) tan?(A./2)
2+\/ (1+ (17M2)2>+4

C 2
(%)
A partir disso, calcula-se C,,, em fungdo dos valores obtidos, da disténcia entre o
centro aerodinamico das asas L adimensionalizada pela corda média aerodinamica
C, e das posigdes do centro aerodinamico da asa frontal X» e do CG X tal como a
Equacéo 5 indica.

nROLaR de SR LR
Cma CLQ { e |: Car * CLa ( dOé) Sref Ca (5)

Ainda segundo Cipolla et al. (2018), para determinar a estabilidade latero-
direcional utiliza-se da solucédo apresentada pela Equacao 6 para a derivada da forca
de superficies aerodinamicas verticais Cy,,,,

Cy,, = =Ky Crav (1 + ;i—;) ;Zf (6)
na qual, Sy é a &rea da superficie, K, € um fator empirico, C;_, € calculado de acordo
com a Equacao 4, n, é a razdo de pressdes dindmicas entre a asa dianteira e a
superficie e j—; € a derivada de sidewash, que possui sua propria expressao algébrica.

Superficies aerodinamicas verticais duplas, possuem sua prépria solugéo de-
terminada graficamente, de acordo com Roskam (1977).

Sob esse viés, a influéncia das superficies aerodinamicas verticais na estabili-
dade lateral C;,,, pode ser estimada pela Equagéo 7, onde a € o angulo de ataque e as
distancias vertical Z;, e horizontal Ly entre o CG da aeronave e o centro aerodindmico

da superficie.
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Zy cosa — ly sina
= @)
Analogamente, para a influéncia das superficies aerodinamicas verticais na
estabilidade direcional C,, .., apresenta-se a Equacao 8.

ngy
Zy sina + ly cosa
= Cy,y ( — ) (8)

Finalmente, para calcular C;, soma-se a influéncia da empenagem vertical e
das conexdes entre as asas a influéncia de cada asa, e analogamente, soma-se a
influéncia dessas superficies aerodinamicas verticais a influéncia da fuselagem para
calcular C,,,. Essas influéncias das asas e da fuselagem possuem suas formulagoes
em funcao da geometria da aeronave, segundo Cipolla et al. (2018).

Em conclusao, as FSE estimam as estabilidades longitudinal e latero-direcional
de uma aeronave por expressdes algébricas numericamente triviais. Os resultados ob-
tidos apresentam um grau de acuracia satisfatério para as fases iniciais do projeto de
aeronaves AC, exceto pela estabilidade estatica direcional, que tende a ser conside-
ravelmente superestimada (Roskam, 1977).

Além do baixo custo computacional, outro ponto atrativo das FSE € a explicita-
cao das relagbes geométricas que proporcionam a estabilidade da aeronave, tal como
em que medida essas afetam-na. De fato, para uma configuracdo nao convencional
como AC, isso configura uma 6tima ferramenta de analise.

C

ngy

2.2.2 Métodos de escoamento potencial

Desconsiderando-se os efeitos compressiveis e viscosos do escoamento, e
assumindo que esse permaneca irrotacional, as quais sao aproximacoes razoaveis
para a aerodindmica de aeronaves subsoénicas fora de uma camada limite proxima as
superficies, obtém-se o regime de escoamento potencial. Nesse caso, o campo de ve-
locidade v é equivalente ao gradiente de uma fungao escalar denominada de potencial
de velocidade ¢ (Katz; Plotkin, 2012). A partir disso e da equacgéo da continuidade in-
compressivel alcanga-se a equagao de Laplace que descreve o escoamento potencial,
como ilustra a Equacgao 9.

v=V4Vv=0 = V=0 (9)

Denota-se que essa é uma equacao diferencial parcial linear, portanto, qual-
quer combinacao linear de solu¢des a equacao de Laplace também a soluciona. Com
isso, € possivel caracterizar escoamentos complexos a partir da discretizagao por so-
lucdes elementares, esse é o principio por traz dos modelos VLM e MP.
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Uma solucéo para a equacao de Laplace consiste da linha de voértice que,
em analogia direta ao eletromagnetismo, descreve a velocidade induzida por um seg-
mento L de vorticidade I', de acordo com a lei de Biot-Savart representada pela Equa-
cao 10. Adicionalmente, de acordo com o segundo teorema de Helmholiz essa linha
de vértice deve configurar uma curva fechada ou se estender ao infinito (Katz; Plotkin,
2012).

vilro) = & /M (10)

4rr lrg —r[?
Sob esse viés, para a modelagem aerodindmica tridimensional tornam-se
Uteis duas solucdes elementares formadas por segmentos de vortice, o anel de voértice
e o vértice de ferradura, ilustrados na Figura 7.

Figura 7 — Anel de vortice (Esquerda) e vértice de ferradura (Direita).

Fonte: Autor (2026).

De acordo com Katz e Plotkin (2012) uma superficie aerodinamica suficiente-
mente esbelta pode ser representada por uma Unica superficie de curvatura média,
pois os efeitos da espessura de perfil sdo despreziveis a sustentacdo gerada. O VLM
utiliza-se dessa simplificagéo para discretizar as superficies aerodindmicas em uma
malha de painéis, cada um representado por um ponto de colocagéo e por um vortice
de ferradura cujos filamentos se estendem paralelos ao escoamento livre (Budziak,
2015), como ilustrado na Figura 8.

Figura 8 — Painel representado por vortice de ferradura.

PONTO DE
COLOCAGAO

e

Fonte: Adaptado de Katz e Plotkin (2012, p. 334)
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Aplica-se entdao a condicdo de nao penetrabilidade ao ponto de colocacéao
de cada painel, ou seja, a velocidade induzida por todos os vértices de ferradura
somada da velocidade do escoamento livre deve ser perpendicular ao vetor normal
correspondente na posicdo de todos os pontos de colocacdo (Budziak, 2015). Isso
€ garantido resolvendo um sistema linear de vorticidades e influéncias. Nota-se que
partindo da aproximagao de escoamento inviscido negligencia-se a condicao de nao
deslizamento.

Os efeitos da compressibilidade, previamente desconsiderados, sdo entao es-
timados pelas corre¢des de Glauert (1928), o que é valido para valores de niumero
de Mach inferiores a 0,6 (Drela; Youngren, 2023). Por fim, segundo Katz e Plotkin
(2012), a forga gerada por uma superficie aerodindmica é calculada a partir do teo-
rema de Kutta-Joukovsky como exemplificado na Equagéo 11, onde p corresponde a
densidade do ar.

F:p/F(Vi—I—VOO)XdL (11)

Em contrapartida, o MP utiliza uma malha de painéis representados por anéis
de vértice para discretizar todo o involucro exterior de uma aeronave; cada painel
também possuindo um ponto de colocacédo onde se aplica a condicao de nao pene-
trabilidade pela solugdo de um sistema linear de equagdes. Adicionalmente, a esteira
€ representada por uma série de segmentos de voértice (Katz; Plotkin, 2012), como
ilustrado na figura 9.

Figura 9 — Discretizacdo da geometria externa de uma asa em painéis e segmentos
de vortice de esteira.

PONTO DE
COLOCAGAO

SEGMENTO DE
VORTICE DA
ESTEIRA

Fonte: Adaptado de Katz e Plotkin (2012, p. 214)

Os elementos da esteira séo iterativamente conformados as linhas de fluxo do
escoamento e |lhes € atribuido a vorticidade necesséria para garantir a condicao de
Kutta, isso €, circulagcao nula do escoamento no bordo de fuga (Katz; Plotkin, 2012).
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Adicionalmente, os efeitos compressiveis sao introduzidos por uma generalizacao da
lei de Biot-Savart (Kinney, 2020).

Por fim, segundo Katz e Plotkin (2012), o coeficiente de forca aerodinamica
resulta da soma da contribuicdo cada painel sdo calculados em fungao da velocidade
tangencial a superficie nos pontos de colocacdo, como demonstrado pela Equacao
12.

(s
Cr=)» Cp =) —+ni (12)
ref

E importante reconhecer, que historicamente a distingéo entre o VLM e o MP
nao foi sempre tao clara. Como se afirmou anteriormente, as metodologias apresen-
tadas nesse capitulo representam as implementacdes desses modelos empregadas
no presente trabalho, mas dentre as inumeras implementacdes desses modelos existe
grande variancia entre as hipoteses e componentes adotados. A modelagem da es-
teira, exemplarmente, pode ser iterativa para uma implementacéao em VLM e fixa para
uma implementacao pelo MP, mesmo que esse ndo seja 0 caso presente.

A rigor, a diferenciagao entre métodos de VLM e MP se da pela adogao da hi-
pbtese de superficies finas pelo VLM. A consequéncia direta disso é que o MP carac-
teriza um modelo mais representativo, e portanto de maior fidelidade, pois incorpora a
toda a geometria da aeronave.

Em suma, os métodos de escoamento potencial representam ferramentas efi-
cientes e robustas para a modelagem de aeronaves. Embora se apliquem certas hi-
pbteses simplificadoras, a implementacao desses modelos produz analises considera-
velmente acuradas, tal como é validado por dados experimentais e analiticos (Kinney,
2020).
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3 METODOLOGIA

Este trabalho tem como objetivo, analisar em baixa fidelidade a estabilidade
estatica de aeronaves AC, e para isso serdo estimadas as derivadas de estabilidade
estatica; isso ¢, C\,,,,, Ci, e C,,, de dois projetos, nominalmente PARSIFAL e INTI. Com
esse intuito, serao utilizados trés modelos aerodinamicos, esses sendo FSE, VLM e
MP. Neste capitulo delineia-se os métodos de implementacdo dessas ferramentas.

Opta-se por aplicar a analise fora da condigao de cruzeiro das aeronaves,
adotando-se numero de Mach de 0,6, que caracteriza o limiar inferior do regime tran-
sbnico. Essa escolha se adéqua melhor aos métodos utilizados e caracteriza uma
condicdo de manobra que se revela mais relevante a estabilidade estatica que a de
cruzeiro.

Por fim, é importante denotar, que para a aplicacdo dos modelos aerodinami-
COS Sa0 necessarias as geometrias externas das aeronaves, além das condi¢des de
voo em cruzeiro. Essas informacdes foram disponibilizadas pelos respectivos autores
de cada projeto ou provém diretamente da literatura.

3.1 DETERMINAGAO DO CENTRO DE GRAVIDADE

Como demonstrado na Subsecao 2.2.1, o CG é uma das caracteristicas mais
importantes para a mecanica de voo, tendo influéncia direta nas derivadas de estabili-
dade. Naturalmente, a determinacéo de seu posicionamento, em especial horizontal-
mente, € supremamente relevante para as analises a serem realizadas.

A posicao do CG varia ligeiramente durante e entre voos, em fungcédo da carga
e da utilizacao do combustivel. De fato, estratégias de consumo ponderado entre o0s
tanques de combustiveis das asas podem controlar o balango longitudinal da aeronave
durante as diferentes fases do voo maximizando seu desempenho (Salem et al., 2023).

Sob esse viés, qualquer estimativa do CG nao sera exata. Entretanto, Bravo-
Mosquera et al. (2022b) e Salem et al. (2021) explicitam metdédos para determinacao
dos posicionamentos utilizados no projeto das aeronaves PARSIFAL e INTI.

A otimizacgao da configuragao INTI incluiu um moédulo de CG que calculava seu
posicionamento pela média da posicao dos componentes do veiculo ponderada pelas
suas respectivas massas (Bravo-Mosquera et al., 2022b). No presente trabalho essa
estimativa é recalculada utilizando as massas constituintes disponibilizadas. Dessa
forma, obtém-se uma estimativa da localizagdo horizontal do CG que é utilizada em
todas as andlises, posicionada 19,21 m do nariz da aeronave como indica a Figura 10.
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Figura 10 — Posicdo do CG na aeronave INTI.

Fonte: Autor (2026).

Em contrapartida, o projeto PARSIFAL foi otimizado com uma ME de 10% (Sa-
lem et al., 2021). Isso permite o posicionamento do CG em fung¢do do Ponto Neutro
(PN) e da C,, pela equacdo 13. Como cada modelo aerodindmico proporciona sua
propria estimativa de PN, estima-se para cada um seu respectivo CG, por consequén-
cia acoplando as estabilidades longitudinal e latero-direcional.

CG,= PN — ME-C, (13)

3.2 FORMULACOES SEMIEMPIRICAS

A principal consideracao para a aplicagcdo de FSE como ferramenta de ana-
lise é a simplificacdo geométrica empregada, de acordo com as recomendagdes de
Roskam (1977). Isso é necessario pois 0 modelo assume uma aproximacao por asas
trapezoidais simples, enquanto ambas as aeronaves analisadas, tal como o A320 no
qual se baseiam, possuem geometria trapezoidal em partes com uma sec¢ao do bordo
de fuga reta e uma secédo enflechada. Assim, essa simplificacdo ndo captura o real
projeto planiforme das asas dianteiras, como exemplifica a Figura 11. Em ambos os
casos as asas traseiras sao trapezoidais simples e ndo precisam ser simplificadas.
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Figura 11 — Representacdo da geometria da aeronave PARSIFAL e da simplificagéo
por asa trapezoidal simples (em vermelho).
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Fonte: Autor (2026).

As maiores consequéncias disso s&o as diferencas de AR, S,.; e C,. Entre-
tanto, como a metodologia € calibrada a partir de dados historicos, essa simplifica-
cao nao denegri grandemente a acuracidade dos resultados, de acordo com Roskam
(1977).

De qualquer forma, essa simplificagdo impossibilita a sensibilidade do modelo
aos detalhes da geometria das asas, o que precariza a utilizagdo exclusiva dessa
ferramenta em processos de projeto por otimizacao. Adicionalmente, a dependéncia
de métodos graficos também dificulta a automatiza¢do do processo e a andlise de uma
gama vasta de configuragdes. Mantendo essas questdes em mente, as geometrias
das aeronaves foram simplificadas e a metodologia foi implementada através de um
script em Python elaborado pelo autor.

Para garantir que o modelo aplique a condi¢do de voo estudada, o « € deter-
minado de forma que a aeronave apresente a mesma sustentagcédo sob o M analisado
comparado ao que apresentaria em cruzeiro, assumindo as mesmas caracteristicas
atmosféricas. De acordo com a Equagéo 14.

Mcruise ?
CL - ( M ) OLcruise (14)

3.3 VORTEX LATTICE METHOD

Foi utilizado, como implementacao do método VLM, o software Athena Vortex
Lattice (AVL) desenvolvido por Mark Drella e Harold Yungreen, mais especificamente
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a versao 3.40. Esse software é vastamente apresentado na literatura, inclusive no
projeto de aeronaves AC (Salem et al., 2021; Frediani et al., 2015).

De fato, Oliviero et al. (2016) apresenta uma comparacao direta entre os re-
sultados desse modelo e de uma campanha de ensaios em tunel de vento, associado
ao projeto do ultraleve AC IDINTOS. Como observa-se na Figura 12, foi obtida étima
concordancia entre os resultados numéricos e experimentais paras as derivadas de
estabilidade estatica, dentro do regime de pequenas desviacoes.

Figura 12 — Comparagéao entre testes em tunel de vento e pelo software AVL para a
aeronave IDINTOS.

i Tlinel de vento
——— AVL

h o b “ . : “

Fonte: Adaptado de Oliviero et al. (2016, p. 7)

Entretanto, € importante denotar que essas analises foram realizadas sob a
geometria da aeronave IDINTOS. Sendo essa um ultraleve de porte muito menor do
que as analisadas no presente trabalho, remanesce certa incerteza quanto a genera-
lizacao desses resultados a aeronaves que, por exemplo, possuem fuselagens muito
mais proeminentes.

Enquanto a modelagem das asas e outras superficies aerodinamicas € trivial,
existem diferentes métodos para a discretizacao da fuselagem pelo AVL (Cipolla et al.,
2018). Dentre esses, optou-se por analisar trés discretizacdes de cada aeronave.

Primeiramente, as aeronaves sdo modeladas apenas por suas superficies ae-
rodindmicas, isto é, sem a fuselagem. Esse caso tem propédsito comparativo no sen-
tido de explicitar a influéncia e a sensibilidade do modelo a presenca da fuselagem na
analise das outras configuragdes. Naturalmente isso foge consideravelmente do caso
real de estabilidade estatica dos conceitos de aeronaves e ndo deve ser considerado
um modelo acurado.

Adicionalmente, as aeronaves foram representadas com uma planificagao ho-
rizontal da fuselagem, sendo que essa superficie € modelada pela condicdo de nao
penetracdo mas nao emana esteira. Segundo Cipolla et al. (2018), essa configuracao
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€ a que melhor representa a mecanica de voo da aeronave, em especial quanto a
dinamica longitudinal.

Por fim, & proposto um modelo onde a fuselagem é representada por duas
superficies ortogonais, onde nenhuma delas emana esteira. Hipotetiza-se que a pro-
jecéo da fuselagem no plano vertical melhor represente seus efeitos latero-direcionais
sem ter nenhum efeito na modelagem longitudinal. Assim, obtém-se as trés configu-
racdes expostas pelas Figuras 13 e 14

Figura 13 — Diferentes discretizacées da aeronave PARSIFAL sem fuselagem (a es-
querda), com fuselagem planificada (ao centro) e com fuselagem cruci-
forme (a direita) no software AVL.

Fonte: Autor (2026).

Figura 14 — Diferentes discretizacbes da aeronave INTI sem fuselagem (a esquerda),
com fuselagem planificada (ao centro) e com fuselagem cruciforme (a di-
reita) no software AVL.

Fonte: Autor (2026).

As discretizagdes foram elaboradas de acordo com Drela e Youngren (2023),
acumulando os elementos de vortice nas regides de maior gradiente; ou seja, nas
pontas das asas e nos bordos de ataque e fuga. Foi realizado também uma analise do
refino da discretizacao, para isso utilizou-se a malha da configuracao PARSIFAL com
fuselagem planificada e duas malhas de refino progressivamente mais grosseiro.

Pela Figura 15, torna-se evidente que para o nivel de refino aplicado, esse
sendo o maior presente na Figura 15, o modelo apresenta baixissima sensibilidade a
discretizacdo. De fato, mesmo no caso de refino mais grosseiro, a posicao do PN é
cerca de 0,5% ou 11,7 cm mais traseiro comparado ao caso utilizado. Em contrapar-
tida, o custo computacional é quase vinte vezes menor.
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Figura 15 — Convergéncia do refino de discretizagao da aeronave PARSIFAL no soft-

ware AVL.
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Fonte: Autor (2026).

Similarmente as FSE, para estabelecer a condicdo de voo analisada, é im-
posta a sustentacao obtida pela Equacédo 14. No caso do VLM isso € proporcionado
determinando « iterativamente. Naturalmente, isso produz « ligeiramente dissimilar do
que o estudado pelas FSE, refletindo as diferencas em estimativa aerodinamica dos
diferentes métodos.

3.4 METODO DOS PAINEIS

Como ultima ferramenta de andlise optou-se pelo software OpenVSP, desen-
volvido pela NASA, como implementacao do MP, especificamente a versao 3.50.0.
Embora essa solugcado ndo seja tdo comumente aplicada na literatura para a andlise
de aeronaves AC como o AVL, ela é utilizada para a analise de aeronaves AT (Sousa;
Silva, 2021), e sua aplicacdo a geometrias AC representa uma nova perspectiva, re-
presentando a possibilidade de utilizagdo de um modelo de comparativamente maior
fidelidade.

Nota-se que a regiao da raiz da asa frontal, proximo a fuselagem teve de ser
grosseiramente discretizada. Isso se faz necesséario considerando que a presenca
da fuselagem préxima a esteira torna essa regiao da esteira instavel, prejudicando a
convergéncia do método.

Nesse contexto, como a adveccao dos segmentos que representam a esteira
€ um processo iterativo, € de suma importancia garantir a convergéncia numeérica dos
resultados obtidos. Isso proporcionou grande dificuldade a implementagao do mo-
delo, impossibilitando também a realizacdo de um estudo de refino de discretizacao
como realizado para o VLM. Sob esse viés, foram necessarias seis iteragdes, sob um
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fator de sub-relaxamento agressivo de 0,1, para garantir a resolucdo adequada dos
escoamentos analisados, alcangando residuos na ordem de 10~2 para o0 momento de
arfagem, que serviu nesse caso como variavel de referéncia.

Por fim, observa-se na Figura 16 as modelagens utilizadas no presente traba-
lho, as quais foram criadas no propio OpenVSP.

Figura 16 — Modelagem das aeronaves INTI (a esquerda) e PARSIFAL (a direita), no
OpenVSP.

Fonte: Autor (2026).

Para determinar o « correspondente a condicdo analisada de voo sdo simu-
lados dois casos com « proximos as estimativas dos outro métodos e através desses
pontos interpola-se linearmente « para atingir a sustentacao calculada pela Equacgao
14. Naturalmente, sendo a sustentacao essencialmente linear em relacdo ao « na
condicdo estudada, essa técnica se torna valida.

Finalmente, é importante denotar que a modelagem tridimensional da aero-
nave exige certo esforco manual, tornando proibitivo a automatizagédo da metodologia
e consequentemente seu emprego em processos de otimizagdo computacional. De
fato, a necessidade de uma geometria mais acurada da aeronave caracteriza o modelo
MP como de maior fidelidade em relacao as outras metodologias apresentadas nesse
trabalho, mas ainda de baixa fidelidade considerando outros métodos como CFD.
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4 APRESENTACAO E DISCUSSAO DE RESULTADOS

Este capitulo apresenta os resultados dos processos descritos anteriormente
e uma discussao quanto a seus significados e relevancia, buscando contribuir as dis-
cussoes a cerca do topico.

Inicialmente os dados principais abordados pelo presente trabalho; isto é, as
derivadas de estabilidade estatica dos projetos de aeronave PARSIFAL e INTI, to-
marao enfoque e seguidamente serdo explorados certos resultados complementares
obtidos pelo emprego das metodologias aplicadas. E importante ressaltar que os re-
sultados relativos aos dois avides serdo apresentados paralelamente quando isso se
fazer relevante, e que no caso contrario pode-se assumir que o que esta sendo discu-
tido para uma geometria se estende a outra.

4.1 ESTABILIDADE LONGITUDINAL

No contexto da estabilidade longitudinal das aeronaves analisadas, sao apre-
sentados os resultados obtidos na Tabela 3.

Tabela 3 — Resultados da estabilidade longitudinal.

INTI \ PARSIFAL

Cr, \ Cr,
FSE 7,262 | FSE 6.735
VLM Sem Fus. 8,354 | VLM Sem Fus. 8,144
VLM Fus. Plana 7,682 | VLM Fus. Plana 7,319
VLM Fus. em Cruz 7,682 | VLM Fus. em Cruz 7,319
MP 7,873 | MP 7,423

PN [m] PN [m]

FSE 19,585 | FSE 21,229
VLM Sem Fus. 20,825 | VLM Sem Fus. 22,908
VLM Fus. Plana 19,461 | VLM Fus. Plana 21,340
VLM Fus. em Cruz 19,461 | VLM Fus. em Cruz 21,340
MP 25,760 | MP 23,775

Chm., \ Cin,
FSE -0,600 | FSE -0,674
VLM Sem Fus. -3,526 | VLM Sem Fus. -0,814
VLM Fus. Plana -0,493 | VLM Fus. Plana -0,732
VLM Fus. em Cruz -0,493 | VLM Fus. em Cruz -0,732
MP -13,512 | MP -0,984

Fonte: Autor (2026).
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Primeiramente, nota-se que embora apresente boa concordancia com 0s ou-
tros modelos em relagéo a C';_, 0 MP superestima a distancia entre o PN e o nariz das
aeronaves, e consequentemente a magnitude de C,,,, em especial no caso INTI. Para
essa geometria, o PN estimado se aproxima mais da asa traseira, 0 que insinuaria
maior influéncia dessa em relagdo a asa frontal. Hipotetiza-se, que devido ao menor
refino desse modelo na regido da raiz da asa dianteira, como foi necessario para ga-
rantir a convergéncia numérica dos resultados, o modelo MP subestima a influéncia
dessa asa e sua interacdo com a fuselagem. Esse desvio atribui a aeronave INTI ME
de 1,716 proporcionando a grande magnitude de C,, observada, enquanto a estima-
tiva de C,,, da aeronave PARSIFAL depende apenas de (' e portanto apresenta um
desvio consideravelmente menor.

Observa-se que as FSE apresentam boa concordancia com os modelos VLM
que representam a fuselagem, o que vai de acordo com os resultados obtidos na
literatura (Cipolla et al., 2018). De fato, considerando a validacao experimental de
estimativas por VLM exposta por Oliviero et al. (2016), e a implausibilidade de uma
ME de 1,716 para a aeronave INTI, € seguro afirmar que, embora represente o modelo
de maior fidelidade dentre os analisados, o MP, como foi implementado no presente
trabalho, apresenta um desvio consideravel do caso modelado.

Outra consideracao que se possibilita fazer, pelos resultados de outros mode-
los comparados ao modelo VLM sem fuselagem, é a de que o efeito desestabilizante
dessa atua tanto em C';_, quanto no posicionamento do PN.

Por fim, revela-se interessante uma breve analise do valor de 7z, que serve
como constante de calibracdo ao modelo FSE. Modificando esse termo para que o
modelo estime os mesmos valores de C,,, que os modelos VLM com fuselagem,
obtém-se os valores apresentados na Tabela 4

Tabela 4 — Valores de 7y calibrados pelos resultados em VLM.
INTI \ PARSIFAL \ Cipolla et al. (2018)

0963 | 1,225 | 0,98
Fonte: Autor (2026).

Percebe-se que o valor calibrado para a aeronave INTI ndo é dispare do pro-
posto na literatura, diferentemente do calibrado para o projeto PARSIFAL. Isso se deve
a ME da aeronave PARSIFAL, que é considerada fixa. Assim o fator ny afeta somente
C1., que apresenta menor sensibilidade, proporcionando uma calibragao implausivel.

4.2 ESTABILIDADE LATERO-DIRECIONAL

No contexto da estabilidade latero-direcional das aeronaves analisadas, sao
apresentados os resultados obtidos na Figura 17.
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Figura 17 — Resultados da estabilidade Latero-Direcional.
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Fonte: Autor (2026).

Inicialmente nota-se que todos os métodos propdéem estimativas similares
para C;,, em concordancia com os resultados de Cipolla et al. (2018). Isso representa
um forte indicio que a estabilidade lateral € fielmente modelada, mesmo considerando
a aproximacao de nenhum efeito da fuselagem aplicadas as FSE e ao modelo VLM
sem fuselagem.

Percebe-se ainda, que o modelo VLM com fuselagem cruciforme estima esta-
bilidades direcionais consideravelmente menores que as outras modelagens do mesmo
método. Considerando que os outros resultados do VLM se assemelham indepen-
dentemente da presenca de fuselagem, conclui-se que o efeito direcionalmente de-
sestabilizante da fuselagem sé é fielmente capturado pela modelagem cruciforme,
consagrando-a a escolha mais adequada para estimativas de estabilidade estética.

Adicionalmente observa-se que o MP superestima significativamente a magni-
tude de C,,, da aeronave INTI, em situagéo analoga a estimativa de C,,,. Hipotetiza-se
que isso ndo ocorre no caso PARSIFAL pois o CG é estimado mais proximo a traseira
do aviao, para obter ME de 0,1 considerando a estimativa do PN, o que gera um efeito
desestabilizante compensando a super estimativa da estabilidade direcional.

Denota-se, em vista da concordancia observada para estimativas de C;,, que
o desvio observado para a estabilidade direcional ndo provém de uma ma estimativa
das forcas geradas pelas superficies aerodindmicas verticais. Em contrapartida, o
efeito das diferentes modelagens da fuselagem remanesce como hipotese plausivel,
mantendo em mente que o MP é a unica metodologia que verdadeiramente captura
sua geometria tridimensional. De fato, segundo Cipolla et al. (2018) o VLM e as FSE
apresentam erro consideravel quanto a estimativas da estabilidade direcional, porém
0s resultados longitudinais indicariam que a implementacdo do MP analisada também
ndo representa fielmente o efeito da fuselagem. E seguro assumir que esse desvio se
estenda a estabilidade direcional sem afetar a lateral, na qual, como demonstrado, a
fuselagem possui pouquissima influéncia.
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Interessantemente, ndo se observa a super estimativa de C,,, pelas FSE em
relacdo ao VLM apresentada por Cipolla et al. (2018). Na verdade, essas estimativas
apresentam comportamento distinto para as aeronaves analisada.

No caso INTI as FSE apresentam 6tima concordancia com o modelo VLM de
fuselagem cruciforme. Em contraponto, as FSE estimam para a aeronave PARSIFAL
estabilidade direcional muito préxima ao caso VLM que néo representa a fuselagem,
0 que indica que o efeito da fuselagem é mal considerado para essa geometria pelas
FSE.

Descarta-se a hipotese da estimativa de CG como fator que diferencia as aero-
nave, pois a estimativa de PN, que rege o posicionamento do CG no caso PARSIFAL,
€ concordante entre as FSE e o VLM, enquanto para a geometria INTI, todas as me-
todologias utilizam da mesma estimativa de CG. Além disso, em ambos os casos as
FSE subestimam a estabilidade direcional em relagédo ao modelo VLM com fuselagem
planificada, o que vai em desacordo com Cipolla et al. (2018).

Hipotetiza-se que os desvios observados na literatura se tratem de uma falta
de acuracidade generalizada das FSE em modelar a estabilidade direcional de aero-
naves AC. Dessa forma, nao necessariamente essa metodologia proponha resultados
superestimados, podendo também apresentar subestimacdes, em funcao da geome-
tria analisada.

Como citado anteriormente, um dos beneficios das FSE é a explicitacao dos
fatores geométricos relevantes a mecénica de voo e da medida com a qual esses a
afetam. Apresenta-se nas Figuras 18 e 19, por exemplo, as contribuicbes de cada
componente as derivadas de estabilidade estatica latero-direcionais.

Figura 18 — Contribuigdo de diferentes componentes as derivadas latero-direcionais
da aeronave PARSIFAL segundo FSE.
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vertical Verticais

Fonte: Autor (2026).
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Figura 19 — Contribuicdo de diferentes componentes as derivadas latero-direcionais
da aeronave INTI segundo FSE.

INTI
u CI3 m Cnp

04

02

02

04 | | | | | |
Empenagem Asas Asa Frontal Asa Traseira Fuselagem Total
vertical Verticais

Fonte: Autor (2026).

Nota-se inicialmente que a empenagem vertical possui maior influéncia na ae-
ronave PARSIFAL, o que se deve ao fato desse conceito utilizar empenagens duplas,
por necessidades estruturais (Salem et al., 2025). De acordo com Salem et al. (2023),
esse é o componente que predominantemente rege a estabilidade direcional de aero-
naves AC, entretanto isso ndo se observa no caso da geometria INTI, onde todos as
contribui¢des individuais possuem aproximadamente a mesma magnitude.

Outra diferenga entre as aeronaves analisadas é a influéncia da asa traseira
na estabilidade lateral, visto que, para a aeronave INTI, o aniedro consideravel de
dois graus inibe qualquer efeito estabilizante de asa alta, enquanto a asa traseira
do conceito PARSIFAL, que apresenta quase nenhum aniedro, proporciona um efeito
estabilizante significativo.

Por fim, o efeito desestabilizante da fuselagem é mais pronunciado na aero-
nave INTI, o que vai de acordo com as constatacdes realizadas anteriormente sobre as
discrepancias de estimativas de C,, pelas FSE e pelo VLM. De fato, como ambos os
projetos apresentam fuselagem de &rea lateral similar, esperaria-se observar, caso as
FSE modelassem corretamente o fendmeno, influéncias semelhantes das fuselagens
das duas aeronaves.

Essas questdes acarretam na menor estabilidade latero-direcional do conceito
INTI, o que vai de acordo com o enfoque maior em performance no projeto dessa
aeronave. Entretanto, o MP apresenta para esse conceito C,,, consideravelmente
maior do que para o projeto PARSIFAL.

4.3 RESULTADOS COMPLEMENTARES

E importante levantar uma breve discussdo quanto ao custo computacional as-
sociado a utilizagdo de cada modelo. Visto que, embora o periodo tomado por esses
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métodos de baixa fidelidade possa parecer ftrivial, ele afeta diretamente a aplicabi-
lidade dos mesmos a métodos de otimizagdo computacional, nos quais corriqueira-
mente milhares de geometrias sdo analisadas. Dessa forma os tempos médios toma-
dos por cada metodologia para a estimativa de estabilidade estatica sao apresentados
na Tabela 5.

Tabela 5 — Tempo médio tomado pela analise através de cada ferramenta utilizada.

Modelo \ Custo Computacional*

FSE —
VLM 96 s
MP 595 s

*Analises realizadas em um computador pessoal

com oito nucleos processadores e 7.9 GB de memdria RAM
Fonte: Autor (2026).

O custo computacional das FSE é praticamente nulo, em contraste ao custo do
MP que se aproxima de dez minutos. Adicionalmente, o custo relativamente moderado
do VLM resultaria em um pouco mais do que um dia para analisar mil configuracdes.

Dessa forma, as FSE se demonstram mais aplicaveis, o que justifica seu uso
por Bravo-Mosquera et al. (2019), mas é importante ressaltar a dificuldade de imple-
mentacdo dos métodos graficos do modelo em um contexto automatizado. Também
remanesce a possibilidade de se utilizar o VLM com uma discretizacdo menos refi-
nada, o que, como explorado na se¢ao 4.1, resulta em resultados menos fiéis, porém
significativamente mais rapidos.

Denota-se que além de resultados integrais, o VLM permite a determinagao
dos coeficientes locais de sustentacao, possibilitando a analise da distribuicdo de sus-
tentacdo ao longo da envergadura das diferentes superficies aerodinamicas modela-
das, como demonstra a Figura 20.

Figura 20 — Distribuicdo de sustentacdo da aeronave INTI.
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Fonte: Autor (2026).

Observa-se, exceto pela regiao central onde o modelo apresentado representa
a fuselagem como uma superficie aerodinamica sem esteira, e portanto sem susten-
tacao, que a asa frontal apresenta uma distribuicdo essencialmente eliptica somada a
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um fator constante, tal como sugere a literatura para o caso 6timo (Frediani; Montanari,
2009).

Em contraste, a asa traseira apresenta uma distribuicdo quase triangular com
influéncia maior da raiz. Esse comportamento se estende a aeronave PARSIFAL,
e nao se faz claro o motivo dos projetos apresentarem-no, mas teoriza-se que isso
resulte do enflechamento negativo consideravel que caracteriza as asas traseiras.

De qualquer maneira, é evidente o carregamento maior da asa frontal em rela-
cao atraseira. Isso valida a hipétese de Salem et al. (2023), de que essa caracteristica
representa a melhor maneira de garantir a estabilidade longitudinal da aeronave.

Por fim, o MP permite a visualizagdo da esteira desenvolvida e da distribuicdo
de pressao ao longo da superficie externa das aeronaves, como exposto nas Figuras
21 e 22, contextualizando qualitativamente os processos de analise realizados. Entre-
tanto, € importante mencionar que, considerando a aproximacéo inviscida aplicada, o
comportamento da esteira modelada pelo MP nao reflete a verdadeira esteira viscosa
e turbulenta.

Figura 21 — Distribuicao de pressao e esteira da aeronave INTI.

Fonte: Autor (2026).

Figura 22 — Distribuicao de pressao e esteira da aeronave PARSIFAL.

Fonte: Autor (2026).
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5 CONCLUSAO

Primeiramente, ressalta-se que os trés modelos aplicados, em geral, apresen-
taram estimativas concordantes para a estabilidade estatica dos projetos de aeronave
analisados. Isso caracteriza um forte indicio da acuracia das metodologias estuda-
das sob o contexto da baixa fidelidade. Entretanto, remanescem alguns casos onde a
discordancia das estimativas deve ser levantada como alvo de atengéo.

O mais significativos desses casos € o das estimativas empregando o MP, que
apresenta resultados consideravelmente singulares para as estabilidades longitudinal
e direcional. Para o primeiro caso, considerando que para a aeronave INTI o MP
proporciona ME incongruente, € razoavel concluir que esse se trata de um desvio nao
fisico do MP, talvez proporcionado pelas técnicas de modelagem empregadas para
possibilitar a convergéncia do método, nominalmente, a ma discretizacédo da regiao da
raiz da asa frontal.

Em contrapartida, para o caso da estabilidade direcional, como o MP é o mo-
delo que deveria melhor representar a geometria das fuselagens, essa conclusédo nao
€ tdo evidente, embora o MP n&o apresente resultados indubitavelmente fiéis. Na ver-
dade, as validagdes apresentadas para o VLM por Oliviero et al. (2016), indicariam
que esse seria 0 modelo mais exato, mesmo esse estudo sendo realizado sob uma
geometria significativamente diferente.

Nota-se também que as FSE subestimam ligeiramente C';, de ambas as aero-
naves, o que € coerente com as conclusdes de Cipolla et al. (2018). Em contrapartida,
elas ndo superestimaram C,,, em relagéo ao VLM, como indica a literatura, na verdade
observa-se uma falta de consisténcia imparcial para as estimativas da estabilidade la-
teral pelas FSE.

Os resultados aqui apresentados validam o valor de 0,98 para ny proposto por
Cipolla et al. (2018), pela calibragdo utilizando a aeronave INTI, que proporciona um
fator similar. Também é validada a escolha de representar a fuselagem por uma super-
ficie planificada no VLM para a determinacdo da estabilidade longitudinal, entretanto
conclui-se que uma representacao cruciforme representa melhor os mecanismos di-
recionalmente desestabilizantes.

Uma analise breve da influéncia dos componentes a estabilidade latero-direcional
indica que a asa frontal representa o componente mais influente para C;,, e que, ao
contrario do que afirma Salem et al. (2023), todos os componentes possuem influéncia
de magnitude similar na estabilidade direcional no caso da aeronave INTI.

Quanto ao custo computacional, comprovou-se a hipétese inicial de que as
FSE tomariam um periodo computacionalmente trivial e demonstrou-se que o tempo
associado ao MP desencoraja sua aplicacdo em métodos de otimizacao computacio-
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nal. Para a implementacdao dessas metodologias destacam-se as FSE e a utilizagao
de modelos VLM de menor refino como fortes candidatos, o que vai de acordo com as
metodologias descritas na literatura.

Por fim, conclui-se que a analise da estabilidade estatica de aeronaves AC,
embora difira consideravelmente do caso tradicional AT, é bem modelada pelos méto-
dos de baixa fidelidade empregados, com excec¢ao da estabilidade direcional, para a
qual remanesce certa incerteza. Mesmo assim, se valida a aplicagdo desses modelos
as etapas iniciais de projeto de aeronaves AC.
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