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Resumo: A estabilidade longitudinal ¢ um dos aspectos fundamentais para garantir o desempenho, a seguranca e
o controle de uma aeronave durante o voo. Dentre os pardmetros que asseguram essa estabilidade, destaca-se a
condicdo de trimagem, especialmente em regimes como o voo de cruzeiro. A partir do estudo dos fundamentos
teodricos de estabilidade e do momento de arfagem, foi implementado um algoritmo capaz de identificar, para
diferentes pesos e velocidades, as combinagdes de angulo de ataque e deflexdo do profundor que atendem as
condi¢des de equilibrio C,, = 0 e N, = 1. A metodologia inicialmente utilizou uma abordagem numérica de busca
exaustiva, que foi posteriormente otimizada com o auxilio de inteligéncia artificial, o que resultou na redugéo
significativa do tempo de processamento. O codigo final permite a entrada de diversas configuragdes de voo e
gera, automaticamente, graficos representando o comportamento da aeronave. Os resultados obtidos indicam que
a ferramenta ¢ eficaz, pratica e pode ser aplicada em contextos académicos e competitivos, como na SAE Brasil
AeroDesign, oferecendo ganho de tempo, precisio e facilidade de analise para o dimensionamento de aeronaves.
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1. INTRODUCAO

Em competi¢des académicas de engenharia, como a SAE Brasil de AeroDesign, a precisdo e agilidade nos
calculos sdo essenciais para o bom desempenho das equipes e o cumprimento do cronograma. Nesse contexto, no
qual o tempo ¢ um fator crucial, faz-se necessaria a buscar por diversas formas de automatiza¢ao, como automatizar
os calculos matematicos. Diversos trabalhos académicos, como os de [1,2], evidenciam a importancia da criagdo
de ferramentas computacionais capazes de simular a estabilidade ¢ a dindmica de voo, contribuindo para acelerar
as etapas do projeto e reduzindo o niimero de falhas humanas. Estudos recentes reforcam esse cenario, como o de
[3], que propde um algoritmo genérico de trimagem e simulagdo para otimizag¢ao do projeto de aeronaves de asa
fixa, e o trabalho [4], que demonstra aplicagdes praticas desses algoritmos em ambientes académicos e industriais.
A industria aeronautica também se beneficia diretamente da trimagem correta de uma aeronave, pois uma aeronave
bem trimada exige menor esfor¢o de controle por parte do piloto, melhora a eficiéncia do voo, reduz o consumo
de combustivel e aumenta a seguranga operacional [5].

Trimagem € o ajuste das superficies de comando de uma aeronave (como o profundor) para que ela possa voar
em equilibrio, sem a necessidade de aplicag@o continua de comandos por parte do piloto. Quando a aeronave esta
trimada, o momento de arfagem ¢ nulo e a sustentagdo ¢ igual ao peso, garantindo voo estavel e nivelado. A
importancia da trimagem longitudinal vai além do conforto do piloto por ndo se fazerem necessarias corre¢des
constantes na aeronave. Em um cendrio competitivo como o SAE AeroDesign, uma aeronave corretamente trimada
¢ mais eficiente, pois minimiza o arrasto gerado por deflexdes excessivas das superficies de controle. Isso se traduz
diretamente em um menor consumo de energia, resultando em uma maior velocidade média ao longo de toda a
missdo de voo, sendo fatores decisivos para o sucesso nas missdes. Além disso, a previsibilidade do
comportamento da aeronave, garantida por uma analise de trimagem precisa, aumenta a seguranca operacional
durante os voos de avaliacdo. A automag@o desse calculo, portanto, ndo ¢ apenas uma otimizagido de tempo, mas
um passo fundamental para alcangar um projeto mais competitivo e seguro.

As equagdes que descrevem esse equilibrio foram estabelecidas na literatura técnica, podendo ser citados [6,7].
Além disso, a importancia de ferramentas modernas para o célculo de trimagem e estabilidade ¢ demonstrada por
[8], que exploram algoritmos computacionais para andlise de estabilidade e trimagem em aeronaves.
Tradicionalmente, esses calculos sdo realizados manualmente ou por meio de planilhas, métodos funcionais, mas
que demandam tempo e atengdo podendo ser suscetiveis a erros.

Nesse cenario, a linguagem Python demonstra ser uma ferramenta adequada para essa aplicag@o, destacando-
se por sua versatilidade e pela capacidade de manipular dados de forma eficiente, o que permite automatizar
processos com mais precisdo e agilidade. Trabalhos como o de [8], publicado no /EEE Aerospace Conference,
mostram como a integracdo de linguagens de programacdo e algoritmos pode aprimorar o desenvolvimento de




projetos aeronauticos, inclusive com foco na simulagdo de voo e validagdo de estabilidade.

Este trabalho tem como objetivo desenvolver um algoritmo em Python, para calcular as condigdes de trimagem
de uma aeronave, com foco na otimizag@o do processo ¢ na diminui¢ao do tempo necessario para isso, levando em
conta variagdes de peso e velocidade. Para alcangar esse objetivo, foi realizado um estudo dos fundamentos
tedricos sobre estabilidade e trimagem longitudinal em aeronaves. Em seguida, pretende-se identificar os
coeficientes aerodinamicos mais relevantes para o calculo do momento de arfagem. A partir disso, foi
implementado um algoritmo em Python capaz de automatizar esses calculos, permitindo a entrada de diferentes
configuracdes de voo, como variagdes de peso e velocidade. Por fim, o programa foi capaz de gerar graficos que
representem o comportamento do angulo de ataque e da deflexdo do profundor, facilitando a analise dos resultados.

2. DESENVOLVIMENTO
2.1. Conceitos Basicos de Estabilidade

Antes de iniciar qualquer estudo sobre estabilidade, ¢ essencial relembrar os eixos de coordenadas de uma
aeronave e os movimentos de rotagdo que ocorrem em torno de cada um deles, ilustrados na Figura 1. Compreender
essa base ¢ fundamental, pois define os graus de liberdade do avido e contribui para uma melhor interpretagao das
analises apresentadas ao longo deste trabalho.
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Figura 1. Eixos de coordenadas de uma aeronave. (Adaptado de [5])

A estabilidade estatica refere-se a capacidade de um corpo retornar espontaneamente a sua posigdo de equilibrio
apos sofrer uma perturbacdo. Em outras palavras, se houver forgas € momentos que atuem no sentido de restaurar
a configuragdo inicial ap6s um desvio, o sistema pode ser considerado estaticamente estavel [9].

Ainda de acordo com [9], o grau de estabilidade de uma aeronave pode variar de acordo com a finalidade para
a qual ela foi projetada. Aeronaves com alta estabilidade tendem a oferecer maior resisténcia a perturbagdes, mas
também demoram mais para responder aos comandos do piloto. Por outro lado, acronaves menos estaveis reagem
mais rapidamente, tanto a comandos quanto a distirbios externos. Em geral, maior estabilidade é desejavel em
avides cargueiros, que priorizam seguranga e suavidade no voo, enquanto uma menor estabilidade é caracteristica
de cacas supersonicos, que precisam ser altamente manobraveis e responsivos devido a natureza de suas missoes.

Estabilidade pode ser entendida como a tendéncia natural de um sistema retornar a sua condi¢ao de equilibrio
apos sofrer uma perturbacao. No caso das aeronaves, garantir a estabilidade ¢ essencial ndo apenas para manter o
controle do voo, mas também para assegurar conforto ao piloto e seguranga durante a operagdo [10]. De forma
geral, a estabilidade pode ser classificada em dois tipos: estatica e dindmica. Neste trabalho, o foco seréd voltado
apenas para os conceitos fundamentais da estabilidade estatica

2.2. Coeficiente de Momento de Arfagem (C,,,)

Segundo [5] o objetivo da trimagem ¢ trazer as for¢cas e momentos que atuam sobre a aeronave para um estado
de equilibrio, forgas essas ilustradas na Figura 2. Assim, o momento de arfagem ¢ ajustado até atingir o equilibrio
(zero), e as forgas atuantes se igualam, com a sustentacdo compensando o peso da aeronave. Quando essas
condigdes sdo atendidas, a aeronave permanece em voo reto e nivelado, mantendo sua trajetéria até que um novo
comando seja aplicado pelo piloto ou ocorra alguma influéncia externa, como a acao de estruturas turbulentas.
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Figura 2. — Forgas e momentos atuantes em uma aeronave durante o voo. (Adaptado de [9])

O (C,,) representa 0 momento aerodindmico gerado em torno do eixo lateral (movimento de arfagem),
representado na Figura 2, de uma aeronave, geralmente tomado em relacdo ao centro aerodindmico da asa ou ao
centro de gravidade. Esse coeficiente ¢ uma medida adimensional que indica a tendéncia da aeronave em inclinar
o0 nariz para cima (cabrar) ou para baixo (picar).

A equacdo geral do momento de arfagem, segundo [6], pode ser expressa como:

Cin = Cmo + G * @ + Cige * O (1)

Onde:

Cmo: € o coeficiente de momento de arfagem para angulo de ataque nulo (com incidéncia e profundor nulos);
Cime: € o coeficiente angular da curva de momento de arfagem versus a;
a: ¢ o angulo de ataque;
Cmse: € o coeficiente angular da curva de momento de arfagem versus deflexdo do profundor;
8,: € o angulo de deflexdo do profundor.
O Cyse pode ser expresso pela Equagao 2:
Cmse = =V *n*Crge *7 (2)

Segundo [6], a deflexdo apropriada do profundor tem relag@o direta com o calculo (C,,;). Para que o0 momento
resultante seja nulo, C,, = 0, sendo necessario ajustar adequadamente a deflexdo da superficie de comando. Isso
assegura a auséncia de aceleragdo angular em torno do eixo de arfagem, mantendo a atitude da aeronave constante.

2.3. Fator de Carga (N )

O fator de carga normal, representado por N, ¢ definido como a razdo entre a forga de sustentagdo (L) gerada
pela asa e o peso (W) da aeronave, mostrada na Equagédo 3:

N, =— 3)
Onde L ¢ representado pela Equagédo 4:
1 2
L=E*'D*V *S*(Cp “4)
O coeficiente de sustentacdo (C;) € determinado pela Equagéo 5:
CL=Ch+Corat+ b, (5)
Essa é uma premissa fundamental nas analises de trimagem longitudinal, pois estabelece que a aeronave néo
esta sofrendo aceleracdo vertical e estd voando com velocidade e atitude constantes. Segundo [5], para que a
aeronave permanega em voo simétrico e nivelado, todas as for¢as ¢ momentos devem se anular, ou seja, N, = 1 e

C,, = 0, respectivamente.

2.4. Variacio do Peso




Visando a competicdo SAE Brasil AeroDesign, em que, segundo [11], as aeronaves de classes regulares
precisam atingir uma determinada eficiéncia estrutural, como demonstrado na Figura 3, para poder ter acesso as
proximas baterias.

Bateria da Competicédo
Classe da Competicao 1/2|3 4 | 5| 6 |7emdiante
EE [-] -] -]-]15]2.0(25 3.0
Regular | N° min. de Equipes | - | - | - | 25 | 20 | 15 15
Colocacao -|-]-]101]10] 10 10
CP [kg] o/0ojo[ 0| 0] O 0
Advanced | N° min. de Equipes | - | - | - | - - - -
Colocacao - -1-] - - - -
EE [-] -|-]-] - 10812 1.5
Micro N° min. de Equipes | - | - |- | 10 | 9 8 7
Colocacao -l-1-]15]51]5 5

Figura 3. Estrutura de baterias na competicdo SAE Brasil AeroDesign 2025. (Autoria de [11])

Na aeronave testada para validagdo do codigo, que ¢ da classe regular, tendo o valor de peso vazio (PV) igual
a 2 kg. Com base na Figura 3, que mostra os valores de eficiéncia estrutural necessarios para as equipes
participarem das proximas etapas da competi¢ao, e visando o PV da aeronave teste, foi necessario o acréscimo de
1 kg de carga para validar todas as trimagens do avido, buscando alcancar todas as fases da competicao, até chegar
ao valor de MTOW (Maximum Take-Off Weight — peso maximo de decolagem) da aeronave em questdo. Esses
valores de peso utilizados estdo demonstrados na Tabela 1.

Tabela 1. Valores de peso utilizados no célculo de trimagem. (Autoria propria)

Peso(kg) | Peso(N)
2,00 19,62
3,00 29,43
4,00 39,24
5,00 49,05
6,00 58,86
7,00 68,67
8,00 78,48
9,14 89,66

Foi usado o valor do peso vazio da aeronave no calculo para atingir toda a faixa de pesos possiveis e ter a maior
quantidade de informacdes de trimagem da aeronave, essa escolha se justifica pela influéncia significativa do peso,
conforme demonstrado na Equagdo 3. No ultimo peso selecionado pela proximidade do MTOW da aeronave,
optou-se por utiliza-lo.

2.5. Variacio da Velocidade

Além dos efeitos aerodindmicos convencionais, ¢ fundamental considerar as influéncias da propulsdo na
estabilidade longitudinal da aeronave. De acordo com [5], os efeitos da poténcia exercem impacto significativo na
condigdo de trimagem. A esteira gerada por hélices cria uma regido de alto fluxo energético que modifica as
condigdes aerodindmicas sobre a asa e, principalmente, sobre o estabilizador. O aumento da velocidade do
escoamento e a consequente redu¢do do angulo de downwash elevam a eficacia do estabilizador horizontal,
intensificando o momento de arfagem para baixo e, portanto, a estabilidade longitudinal estatica, conforme descrito
por [5]. Tais efeitos variam conforme as condi¢des de voo, podendo ser observado na Figura 4, podendo ocasionar
ndo linearidades no grafico de trimagem. Pois o profundor se torna mais eficaz, ou seja, uma deflexdo menor é
necessaria para gerar o mesmo momento de corregdo. A analise da Equagdo 4 ¢ fundamental, pois um modelo que
ndo considera os efeitos da propulsdo poderia superestimar a deflexdo necessaria para a trimagem, levando a um
dimensionamento incorreto da superficie de controle.
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Figura 4. Efeitos tipicos de fluxo induzido no momento de arfagem. (Adaptado de [5])

A escolha das velocidades utilizadas no célculo de trimagem baseou-se nas caracteristicas do motor Scorpion
A 3017 560 kV. A partir dessa analise, determinou-se a velocidade de stall, a de cruzeiro e a maxima atingida por
esse motor, como descreve a Tabela 2.

Tabela 2. Valores de velocidade utilizados no calculo de trimagem. (Autoria propria)
Velocidade(m/s)

11,70(Vstall)

19,92(Vcru)

22,13(Vmax)

Essas velocidades foram adotadas considerando a variagdo da tensdo da bateria ao longo do voo. Como a
tensdo tende a diminuir com o tempo de uso, torna-se necessario garantir que a aeronave se mantenha trimada
em toda a faixa operacional, mesmo sob condi¢des de poténcia reduzida.

2.6. Construc¢ao do Cédigo

Para a realizagdo do codigo, optou-se por um método que visa determinar as condi¢cdes de equilibrio
longitudinal de uma aeronave de asa fixa, comumente conhecidas como condi¢des de trimagem, para um voo reto
e nivelado. A analise foi realizada por meio de uma simulagdo numérica desenvolvida em Python, cujo propdsito
¢ identificar a combinagéo precisa de () e (de) que simultaneamente anula o momento de arfagem e iguala a
forca de sustentagdo ao peso da aeronave, considerando-se diferentes cenarios de velocidade e peso da acronave.

Para esta analise, foi implementado um modelo aerodindmico linear que representa as forgas ¢ momentos
atuantes na aeronave. Este modelo é fundamentado em um conjunto de coeficientes de estabilidade e controle
obtidos em analises prévias, como os coeficientes da asa (Cyg,,, Crqaw ), da empenagem horizontal (Cp ¢, Crat), ©
os parametros globais de estabilidade (C,9, Cing)-

O mecanismo utilizado para encontrar as condi¢des de equilibrio consiste em uma simulagdo numérica baseada
em um método de busca por repeticdo. O algoritmo explora sistematicamente um espago de busca discretizado,
definido por um intervalo de valores para a € [—10,10]°, e para o §e € [—10,10]°. Para cada par (a, §e) dentro
deste espago, o codigo calcula os valores de C,,, € N, e verifica se as condi¢des de equilibrio sdo satisfeitas dentro
de uma tolerincia numérica previamente definida. Esses valores de tolerincia, por exemplo: [Cp,| < 1x107* e
N, — 1] <9 % 10™*, foram estipulados nesta implementago inicial, mas podem ser ajustados de acordo com as
restricdes e exigéncias especificas de cada projeto ou aplicacdo. Os pares que atendem a ambos os critérios sdo
armazenados como uma solugdo de trimagem valida. Contudo, observou-se que a execucao do codigo demandou
um tempo, as vezes, superior a 10 minutos para a obtenc¢do dos valores desejados.

2.7. Refinamento do Cédigo

Diante dessa limitagcdo de desempenho, utilizou-se a ferramenta de inteligéncia artificial Gemini (versdo pro)
como apoio na analise e otimizagdo do codigo. A IA foi empregada com o objetivo de identificar gargalos
computacionais e propor melhorias que resultassem na reduc¢do do tempo de processamento, mantendo a precisdo
dos resultados. O processo de otimizagdo teve inicio ao submeter o algoritmo original de busca exaustiva (Codigo
1) a ferramenta de inteligéncia artificial, acompanhado da defini¢do do problema: encontrar os valores de («, §,)
que satisfizessem simultaneamente as condig¢des de equilibrio (C,,, = 0, N, = 1). A IA rapidamente identificou
que o principal gargalo estava na estratégia de repeticdo utilizada, que realizava milhdes de célculos
desnecessarios.

Como alternativa, foi sugerida a reformulagdo do problema, ao invés de buscar exaustivamente combinagdes




possivelis, as condi¢des de equilibrio poderiam ser tratadas como um sistema de duas equagdes lineares com duas
incognitas. Com isso, o (Codigo 2), que passou a resolver o sistema de forma direta, utilizando a biblioteca NumPy
do Python para obter a solu¢do de maneira algébrica.

Essa mudanga, de uma busca por repeti¢ao de calculo para um método analitico e computacional, representou
o ponto de virada no desempenho da ferramenta. O tempo de processamento, que antes ultrapassava 10 minutos,
foi reduzido para fragdes de segundo, tornando o codigo muito mais eficiente e pratico para aplicagdes reais.

Foi feita uma analise comparativa entre os codigos, conforme apresentado na Tabela 3.

Tabela 3. Analise comparativa de metodologia para calculo de trimagem. (Autoria propria)
Caracteristicas Cédigo 1 Cédigo 2 (Atualizado)

Testa milhdes de combinacdes de | Resolve um sistema de equagdes
alfa e delta e seleciona aquelas que | lineares (Ax=B) wusando uma

Meétodo de Solugdo satisfazem as condigdes de | solugdo exata ¢ direta.
trimagem dentro de uma pequena
tolerancia.

O codigo realiza 36 milhdes de | A solugdo ¢é calculada de forma
verificagdes  (6000*6000) para | quase instantanea para cada caso,
Eficiéncia Computacional cada combinacdo de peso e | pois ¢ um calculo matematico
velocidade, sendo muito lento e | direto.

computacionalmente caro.
O resultado ¢ uma lista de valores | O objetivo final ¢ usar matplotlib
Saida impressa no terminal, sem | para plotar as curvas de trimagem,
nenhuma visualizagdo gréfica. facilitando a analise de engenharia.

Com o auxilio da inteligéncia artificial, foi implementado ao cddigo a geragdo automatica de dois graficos:
angulo de ataque em fun¢ao da velocidade e deflexao do profundor em fung¢do da velocidade. Esses graficos foram
elaborados com o objetivo de proporcionar uma melhor compreensdo da problematica abordada na presente
pesquisa.

2.8. Resultados
Apb6s reunir todos os dados de entrada necessarios e a construcdo e refinamento do cddigo, os resultados

alcangados podem ser visualizados na Figura 5, que mostra a angulo de ataque pela velocidade, e na Figura 6, que
mostra a deflex@o do profundor do avido pela velocidade.
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Figura 5. Angulo de ataque de trimagem Vs velocidade. (Autoria propria)

Ao analisar a Figura 5, percebe-se uma tendéncia clara: para um mesmo peso, o dngulo de ataque necessario
para a trimagem (&) diminui & medida que a velocidade aumenta. Esse comportamento ¢ fisicamente esperado, ja
que a forga de sustentagdo depende tanto do coeficiente de sustentagdo (Cy), que estd relacionado ao angulo de
ataque, quanto do quadrado da velocidade (V?). Assim, para manter o equilibrio da aeronave, ou seja, garantir que
a sustentagdo continue igual ao peso (N, = 1), é natural que, com o aumento da velocidade, o angulo de ataque
necessario seja menor. Além disso, observa-se que, para uma mesma velocidade, acronaves mais pesadas requerem
angulos de ataque maiores, o que também faz sentido, pois é necessario um (C;) maior para sustentar o peso




adicional.
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Figura 6. Deflexdo do profundor de trimagem Vs velocidade. (Autoria propria)

A Figura 6 complementa essa interpretagdo ao mostrar o comportamento da deflexdo do profundor (e). Nota-
se que, com o aumento da velocidade, essa deflexdo se torna menos negativa, ou seja, se aproxima de zero. Em
velocidades mais baixas, ¢ comum que o profundor esteja defletido para cima (valores negativos) para gerar um
momento de arfagem que eleve o nariz da aeronave, permitindo angulos de ataque maiores. A medida que a
velocidade aumenta e o angulo de ataque necessario diminui, essa agdo corretiva também se torna menos
necessaria, o que justifica a redug@o na deflexdo do profundor.

A coeréncia entre os dois graficos reforca a consisténcia do modelo aerodindmico utilizado e demonstra que o
algoritmo esta calculando corretamente os pardmetros de equilibrio da aecronave em diferentes condi¢des de voo.

3. CONCLUSAO

O objetivo geral estabelecido na introdugéo foi plenamente alcangado, com o desenvolvimento de um cédigo
em Python capaz de calcular automaticamente a condi¢do de trimagem longitudinal de uma aeronave em voo de
cruzeiro. A ferramenta implementada demonstrou grande eficiéncia, reduzindo significativamente o tempo de
processamento, que antes podia ultrapassar dez minutos, para resultados obtidos em poucos segundos. Essa
otimizagdo foi possivel gracas a reformulagdo do algoritmo, que passou a tratar as condi¢des de equilibrio como
um sistema de equagdes lineares, solucionado de forma direta. O algoritmo mostrou-se flexivel e robusto, sendo
capaz de considerar diferentes combinagdes de peso e velocidade, o que evidencia sua aplicabilidade em diversas
fases do voo. Além disso, a ferramenta é capaz de gerar, de forma automatica, dois graficos representativos dos
resultados obtidos, os quais facilitam a visualizag@o e interpretagdo dos dados da aeronave em analise.

Devem ser consideradas possibilidades de aprimoramento futuras, como, por exemplo, a expansdo do cédigo
para um modelo tridimensional, por meio da inclusido de andlises lateral e direcional, o que proporcionaria uma
trimagem mais completa da aeronave. Além disso, destaca-se a importancia da validagdo dos resultados obtidos,
seja por meio de ensaios em voo real, seja com o uso de tunel de vento, a fim de verificar a precisdo dos dados e
realizar ajustes, se necessario.
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