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Resumo

PEREIRA, Danilo Carlos; Dindmica Nao Linear e Controle de uma Aeronave em Voo
Longitudinal, Campinas, Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Estadual de

Campinas, 2007. 259 p. Tese (Doutorado)

Neste trabalho analisou-se a dindmica ndo linear de uma aeronave em voo longitudinal.
Efetuou-se a andlise do comportamento bifurcacional da aeronave F-8 “Cruzader”. Na analise
bifurcacional foi estudado o comportamento topoldgico desta aeronave tomando-se dois
parametros de controle: a deflexdo do profundor e a alteracdo da massa da referida aeronave.
Ante a pesquisa desenvolvida, foi proposto um projeto de controle linear 6timo com o objetivo de
estabilizar as oscilagdes do angulo de ataque, considerando-se regides criticas do comportamento
ndo linecar da aeronave. Adicionalmente, incluiu-se no modelo matematico a variacdo da
velocidade longitudinal da aeronave, visto tratar-se de simulagdes numéricas em um tinel de

vento virtual.
Palavras Chave

Dinamica Nao Linear de Voo Longitudinal, Controle Linear Otimo, Analise Bifurcacional, Ttnel
de Vento Virtual.
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Abstract

PEREIRA, Danilo Carlos Pereira, Non Linear Dynamics and Control of an Aircraft in
Longitudinal Flight, Campinas, University of Mechanical Engineering, State University of
Campinas, 2007, 259 p. (PhD thesis).

In this work it was analyzed the non linear dynamic of an aircraft taken onto longitudinal
flight. It was done analysis of the bifurcacional behavior of the aircraft F-8 “Cruzader”. In the
bifurcational analysis was studied the topological behavior of this aircraft taken into account two
parameters of control: the deflection of the elevator and the alteration of the mass of the related
aircraft. In the face of the developed research, an optimum linear control project was proposed
with the objective of stabilizing the oscillations of the angle-of-attack. Additionally, the variation
of the longitudinal speed of the aircraft was included in the mathematic model in order to

simulate the oscillatory movement of the aircraft considered, in a tunnel of virtual wind.
Key Words

Longitudinal Non Linear Flight Dynamics, Linear Optimal Control, Bifurcational Analysis,

Virtual Wind Tunnel.
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Capitulo 1

Introducao

Entre as varias modalidades da dindmica, tanto da linear como da ndo linear, destaca-se a

abordagem dos problemas de movimentos de veiculos através da atmosfera.

Varios trabalhos nesta area foram e ainda continuam sendo estudados e pesquisados, visto
que os pioneiros neste ramo foram Lanchester (1908) e Bryan (1911, 1904) sem se desprezar

outros.

Deve-se ressaltar, o uso da modelagem matematica como ferramenta importante de
trabalho neste ramo (sendo que a propria modelagem matematica ja seja por si propria, uma area

de pesquisa).

Destaca-se aqui a interdisciplinaridade deste estudo, ja que se abordam dareas de
conhecimento de mecanica, fisica, engenharia € matematica, além de outras dependendo do caso,

especialmente em analise.

A andlise da dindmica nao linear dos modelos matematicos de aeronaves tem ganhado mais
destaque nos ultimos tempos, esse estudo situa-se na estimativa dos modelos aerodindmicos nao
lineares e na analise dos efeitos de ndo linearidades especificas nas aeronaves com sistema de

controle efetivo. Uma nova técnica que vem sendo ultimamente utilizada inicialmente em 1977



por Mehra et. al (1977) para um melhor entendimento da dindmica ndo linear de v6o € a analise

bifurcacional.

Algumas ferramentas de dindmica ndo linear e caos no contexto da dindmica de aeronaves

podem ser citados, como, por exemplo:

1)  Dinamica ndo linear e caotica: onde se tem interesse, principalmente, quando se tém
rotas para o caos, € podem-se utilizar alguns algoritmos numéricos, como os expostos por Parker

e Chua (1989), e também técnicas de obtencao formas normais como em Nayfeh (Nayfeh, 1993).

A busca de solugdes analiticas (Nayfeh e Mook, 1979) e o desenvolvimento de conceitos
para a descri¢do da dinamica nao linear também sido importantes, citam-se, como exemplo, o
mapa de Poincaré; os diagramas de bifurcagdo; analise de estabilidade, a qual é de fundamental
importancia no estudo de bifurcacdes; bacias de atracdo; selas; variedades invariantes (Cooper,
2000); formas normais, estabilidade estrutural (Macmillan e Thompson, 1998); etc. Estes

exemplos nos fornecem um caminho visual da descri¢ao da dinamica.

O estudo de caos homoclinico e seu controle (Lowenberg e Champneys, 1988) também sao
importantes para o estudo, onde se busca uma adequada alocacdo de pdlos (Ott ez all, 1990) a fim
de se localizar o problema na variedade estavel a partir da localizagdo na instavel (Lence ¢ Rega,

2003).

il) Dindmica ndo linear e caotica experimental: onde os dados sdo puramente

experimentais (obtidos de testes em tuneis de vento, por exemplo).

Com a coleta dos dados obtém-se uma série temporal onde, se tratando de comportamento
caotico, ¢ possivel fazer-se a associacdo da série com um atrator, utilizando para isso, por
exemplo, a técnica de Takens (Takens 1980) onde a idéia basica ¢ a reconstrucdo do espaco de
estado, sendo necessario o conhecimento da sua dimensao, ai engloba-se o conceito de dimensao

de imersdo, falsos vizinhos, etc.



Também se destaca, nesta area, a defini¢do dos invariantes dinamicos, expoentes de

Lyapunov e predi¢do numérica para caracterizagao e andlise de séries temporais.

iii) Dindmica caotica homoclinica: onde se buscam rotas homoclinicas para o caos,
como, por exemplo, a bifurcagdo homoclinica que se d& através da quebra transversal das
separatrizes e que esta associado a existéncia do mapeamento de ferradura de Smale. Citam-se
ainda outros cenarios como os de Feigenbaum via duplicacdo de periodos; cenario de Pomeau-

Manneville via intermiténcia, os cenarios associados a bifurcagdo de Hopf, entre outros.

Um destaque deve ser feito com relagao ao método de Melnikov (1963) que em problemas
de flambagem, em ciéncia da engenharia, desenvolveu um teste para ser usado na deteccdo da
separagao transversal de separatrizes em sistemas fracamente perturbados, e esse método veio a

ser conhecido como teoria de Melnikov que € hoje amplamente usado em varios problemas.

1v) Dindmica de aeronave: aqui se busca o estudo da dindmica e o controle de uma
aeronave, que ¢ um sistema dindmico cuja complexidade se expressa numa coletanea de corpos

conectados de forma que os movimentos relativos de corpo rigido e elastico possam vir a ocorrer.

Ressalta-se que a dinamica de v6o preocupa-se com o comportamento global de uma
aeronave, como por exemplo, estabilidade, controlabilidade, resposta dinamica, qualidade de

controle, etc.

Em relagdo ao estudo de bifurcagdes, salienta-se que sistemas dindmicos sdo descritos por
modelos matematicos que sdo fungdes de um conjunto de parametros, denominados parametros
de controle (p). Alguns parametros, em determinadas situa¢des, podem sofrer uma alteragdo e
uma pequena e repentina mudanca no comportamento do sistema em funcao desta variagao e isto
¢ de extrema importancia. Assim, as bifurcagdes sdo mudangas qualitativas na resposta de um
sistema dinamico devido as variagdes dos parametros de controle. As bifurcagdes ocorrem
quando ha uma mudanca qualitativa da topologia do retrato de fase em um determinado ponto

denominado ponto de bifurcacao. Entdo, bifurcacdo ¢ a perda de estabilidade estrutural.



As bifurcagdes podem ser classificadas como sendo continuas ou descontinuas. Nas
bifurcagdes continuas o ponto fixo evolui continuamente para outra familia de solu¢des enquanto
o parametro de controle varia. Nas bifurca¢cdes descontinuas o estado do sistema apresenta um
salto (jump) quando o pardmetro de controle ¢ variado através dos pontos de bifurcacdes. Essas
bifurcagdes possuem a caracteristica de levarem o sistema a ter um comportamento oscilatério ou

caotico, a menos que sejam aplicados ao sistema controles apropriados.

Destacam-se dois tipos de bifurcacgdes, a serem utilizados no presente trabalho:

1. Bifurcagdo tipo sela-no: também conhecida como bifurcagdo tangente ou bifurcagao
de dobra, ¢ o mecanismo basico pelo qual um par de pontos de equilibrio com estabilidades

contrarias € criado ou destruido.

2. Bifurcagdo do tipo Hopf: é uma bifurcagdo local em que um ponto fixo de um sistema
dindmico perde estabilidade conforme um par de autovalores complexos conjugados passa
através do eixo imaginario (tem um autovalor nulo ou puramente imaginario), também dizemos

que ocorre uma mudancga qualitativa isso ocorre.

Ressalta-se que, quando ocorrem bifurca¢des do tipo Hopf, espera-se um ciclo limite de
amplitude pequena ramificando do ponto fixo. O ciclo limite serd orbitalmente estavel se o
coeficiente de Lyapunov ¢ negativo, e assim a bifurcacdo ¢ supercritica. Caso contrario, o ciclo
sera instavel e a bifurcagdo ¢ subcritica. Em aeroelasticidade, uma conseqiiéncia da ocorréncia
bifurcacdes do tipo Hopf ¢ conhecida como Flutter (Nayfeh e Balachandran, 1994). Neste caso,
na simulagdo numérica, o “Flutter” ¢ causado pela posicdo de equilibrio estatico, perdendo
estabilidade através de uma bifurcagcdo do tipo Hopf supercritica. No apéndice B, fazem-se
alguns comentarios sobre a teoria de Flutter, seus aspectos basicos e os diversos tipos

freqiientemente, encontrados.

Ressalta-se que apesar das incertezas nos dados aerodindmicos de uma aeronave, no

diagrama de bifurcag¢do os caminhos nos quais os movimentos estaveis se transformam em saltos



(‘Jumps’) para outros movimentos estaveis e reciprocamente, tem o mesmo comportamento do
movimento real da aeronave (Planeau e Barthe, 1988). Recentemente o uso do pacote Matcont
tem facilitado a obtencao destes diagramas, como pode ser verificado no Apéndice A desta tese.
1.1 Objetivos da Tese

Este trabalho tem como objetivo a andlise da dindmica ndo linear de uma aeronave em voo
longitudinal. Efetuar-se-4 a andlise do comportamento bifurcacional da aeronave F-8 “Crusader”.
Na andlise bifurcacional estuda-se o comportamento topologico desta aeronave tomando-se dois

parametros de controle: a deflexdo do profundor e a alteracdo da massa da referida aeronave.

Propds-se um projeto de controle linear 6timo com o objetivo de estabilizar as oscilagdes

do angulo de ataque, considerando-se regides criticas do comportamento ndo linear da aeronave.

Adicionalmente, incluiu-se no modelo matematico a variacao da velocidade longitudinal da

aeronave, por tratar-se de simulagdes numéricas em um tunel de vento virtual.

Importante se faz salientar que esta tese ¢ o primeiro trabalho do grupo de Dindmica nao-

linear e controle do prof. Balthazar na sub-area de aerodindmica

Para atingir os objetivos propostos escreveu-se a tese, como descrita a seguir:

1.2 Descricao dos Capitulos:

Para se completar os estudos efetuados da dindmica nao-linear e controle de uma aeronave

em voo longitudinal esta tese sera estruturada conforme mostrado a seguir:

Titulo: Dindmica Nao-linear e Controle de uma Aeronave em Voo Longitudinal,;

Capitulo 1: Introdugdo — Conteudo Geral, Objetivos e Divisdo dos Capitulos,



Capitulo 2: Conceitos Basicos em Dindmica e Estabilidade de Aeronaves; Neste capitulo
introduzem-se alguns principios basicos de dindmica de vo bem como algumas defini¢des a fim

de familiarizar o leitor com o assunto a ser abordado neta tese.

Capitulo 3: Dindmica Ndo Linear; O objetivo deste capitulo ¢ fazer uma introdugdo sobre
alguns conceitos importantes da dindmica ndo linear. Serdo abordados conceitos como cross

coupling, wing rock, estol dinamico e turbuléncias atmosféricas.

Capitulo 4: Modelo Matematico e Simulagoes Numéricas para o Véo Longitudinal: Neste
capitulo, a andlise bifurcacional da dindmica de voo longitudinal ¢ discutida, enfatizando a
influéncia da deflexdo do profundor e da massa da aeronave. O modelo matematico adotado ¢
baseado no trabalho de Garrard (1977). Simula¢des numéricas serdo utilizadas no caso particular

aeronave F8. “Crusader”.

Capitulo 5: Projeto de Controle de Véo Longitudinal; Neste capitulo sdo aplicadas duas
estatégias de um controle 6timo para o movimento longitudinal da aeronave F-8 “Crusader”,
onde se busca estabilizar as oscilagdes do angulo de ataque em valores proximos ao angulo de

estol da aeronave.

Capitulo 6: Tunel de vento virtual. Busca-se, nesta etapa, uma modelagem matematica do
sistema adicionando-se uma rajada de vento a fim de simular as variagcdes de velocidade da

acronave.

Capitulos 7: Conclusoes e Trabalhos Futuros.

Referéncias: Referencias bibliogréaficas utilizadas para a elaboragdo deste trabalho.

Apéndices: Complementagdes acerca do trabalho efetuado e Rotinas computacionais das quais
estrutura-se da seguinte forma:
1. Apéndice A: Matcont.
1.1 A.1: Planos de Fase Para o Ponto Hopf 1:
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1.2 A.2: Planos de Fase Para o Ponto Hopf 2:

1.3 A.3: Planos de Fase para o Ponto Sela N6 1

1.4 A.4: Planos de Fase para o Ponto Sela N6 2 da Tabela 4.3.
Apéndice B: Sobre o Fenomeno “Flutter”.

Apéndice C: Especificagdes e Imagem do F-8 Crusader:
Apéndice D: Expoente de Lyapunov.

Apéndice E: Matds.

A

Anexos: Sumula curricular.



Capitulo 2

Conceitos Basicos em Dindmica e Estabilidade de Aeronaves

O objetivo deste capitulo ¢ o de familiarizar e apresentar os conceitos e as caracteristicas
basicas de aeronaves, bem como seus movimentos basicos e seu controle. Destacam-se, também,

as nomenclaturas usadas na area bem como alguns conceitos basicos de estabilidade de voo.

2.1 Dinamica de Voo

O estudo da Dinamica de Voo baseia-se no entendimento de intimeras disciplinas Fisicas
que incluem aerodinamica, propulsdo, estruturas, mecanica, mecanica de fluidos e engenharia

mecanica.

A seguir, vamos enfocar alguns conceitos referentes a dindmica de voo, estabelecidos pela
American Nacional Standards Institute (ANSI) e o American Institute of Aeronautics and

Astronautics (AIAA).

Comec¢amos com o sistema de coordenadas onde é usado um sistema de coordenadas
ortogonais com a origem localizada no centro de gravidade do veiculo (c.g.), no caso, o centro de

gravidade da aeronave. O sistema de coordenadas ¢ denotado pelas letras x, y e z, (figura 1.1).



Figura 2.1: Representacio dos eixos coordenados tendo uma aeronave como referéncia.

As forcas consideradas para obtengao das equacdes de movimento serdo denotadas por X, Y
e Z em correspondéncia com o sistema de coordenadas. Os termos X, Y e Z podem ser
visualizados como componentes do vetor de forca total que estd atuando no c.g. da aeronave. Se
as forcas ndo estdo em equilibrio estatico, entdo os principios de conservacao do movimento

linear prevalecerdo para descrever as mudangas no comportamento da aeronave.

Da mesma maneira, o vetor momento atua sobre a aeronave em seu c.g., tendo
componentes L, M e N atuando no sistema de coordenadas x, y e z. Os termos L, M e N sdo

descritos, respectivamente, como rolagem, arfagem e guinada (roll, pitch e yaw).
Pode-se considerar a velocidade total linear como sendo um vetor ' com componentes u, v

e w atuando nas dire¢des positivas e x, y e z respectivamente. O vetor de velocidade angular Q ¢

descrito por componentes p, g e r relativos aos eixos da aeronave. Em nota¢ao matricial temos:

u
V=ue +ve +we, =qv (2.1)
w



Q=pe +qe, +re = (2.2)

N QT

onde e,, eyee; sd0 os versores no sistema de coordenadas x,y e z.

As velocidades definidas sdo especificadas como condicdo inicial ou sdo determinadas

analiticamente.

A velocidade pode ser expressa como verdadeira (Vy) ou equivalente (V). A relagdo entre

cada uma delas ¢ dada pela expressao da pressao dinamica:

PV ==pV. (2.3)

onde: p ¢ a densidade atmosférica acima do nivel do mar;
po € a densidade atmosférica ao nivel do mar (ideal);

V, € a velocidade verdadeira (TAS);

V, € a velocidade equivalente (EAS).

Assim, obtemos:

V= [Py (2.4)

t e

Como exemplo de sistemas de controle em uma aeronave, tem-se o Aileron, o Profundor e
o Leme. Essas superficies de controle produzem forcas aerodinamicas em decorrer da mudanca
das caracteristicas de sua superficie. As figuras a seguir ilustram os sistemas presentes na

estrutura de uma aeronave:
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Profundor Leme

‘ dAtleron t Profundor

Figura 2.3: Representacio dos sistemas (superficies) de controle em uma aeronave.

Os ailerons (dois), um em cada extremidade de cada asa, sdo superficies mdveis que
controlam movimento sobre o eixo longitudinal. O movimento ¢ de rolamento. Abaixando o
aileron em uma asa levanta-se o aileron na outra. A asa com o aileron abaixado sobe por causa de
sua superficie de contato com o fluido ter sido aumentada, ¢ a asa com o aileron levantado abaixa
por causa de sua sustentacdo diminuida. Deste modo, o efeito de mudanga de um ou outro aileron

¢ ajudado pelo movimento simultdneo e oposto do aileron na outra asa.

Os profundores controlam o movimento do avido sobre seu eixo lateral. Este movimento ¢é

chamado de arfagem. Os profundores formam a parte traseira da cauda horizontal e
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movimentam-se simultaneamente para cima e para abaixo. Eles sdo dispositivos articulados
presos a uma superficie fixa, ou seja, no estabilizador horizontal. Juntos, o estabilizador
horizontal e os profundores formam um aerofélio Unico. Uma mudanca na posi¢do dos
profundores modifica a curvatura do aerofdlio, que aumenta ou diminui sustentagdo. Se diminuir

a sustentacdo a cauda abaixa, se aumentar ela sobre ocasionando o movimento de arfagem.

O leme controla movimento do avido sobre seu eixo vertical. Este movimento ¢ chamado
de guinada. Como as outras superficies de controle primario, o leme ¢ uma superficie movivel
dobravel a uma superficie fixa que, neste caso, ¢ o estabilizador vertical, ou barbatana. Sua agao
parecida a dos profundores, fazendo movimentos diferentes em um avido, no caso, movimentos

laterais em vez de movimentos de cima para abaixo e de baixo para cima.
Os ailerons sdo movimentos controlados pelo manche da aeronave, no caso para a direita
ou esquerda; os profundores também, mas leva-se o manche a frente ou para trés; ja o leme ¢

controlado pelos pedais da aeronave, para a direita ou esquerda.

Os movimentos efetuados pela aeronave em fungdo desse controles podem ser visualizados

na figura a seguir:
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Figura 2.4: Representaciao dos movimentos realizados por uma aeronave em func¢io de seu

sistema de controle.

Além dessas superficies de controle, outros dispositivos podem existir na aeronave tal que
possam estar atuando for¢as e momentos a fim de influenciar o comportamento da aeronave.

Como exemplos podem-se citar:

1 — Freios aerodinamicos ou spoilers montados na fuzelagem da aeronave ou em suas asas;
2 — Cauda horizontal montada a frente das asas;

3 — Asas cambiaveis.
Normalmente, assumimos as superficies de controle convencionais para a andlise da

dindmica de voo. Outras superficies podem até ser introduzidas, mas como controle alternativo,

se necessario. Vemos na proxima figura alguns exemplos de outras superficies de controle.
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Har. Stabilizer
=, Rudder

Elavator

MF-Spoiler

G-Spoiler

Aileron

Figura 2.5: superficies de controle alternativas.

Em relacdo a superficies de controle, as descritas anteriormente (Aileron, Profundor e

Leme) sdo basicas para o entendimento do controle de uma aeronave.

Quando falamos em qualidade de v6o, buscamos representar a somatoria das caracteristicas
que influenciam na facilidade e na precisdo com que um piloto consegue executar todas as fases
de voo ligadas a uma missdo especifica da aeronave: turismo, treinamento, acrobacia, transporte,
cacga, agricola, etc. A facilidade de controle esta ligada aos esfor¢os aplicados nos comandos. A
precisdo representa a capacidade de iniciar e de terminar as manobras exatamente no ponto em
que o piloto deseja. Dessa maneira, a qualidade de v6o esta intimamente ligada as caracteristicas

de estabilidade e controle do avido.

Os movimentos basicos de uma aeronave podem ser descritos como:

ARFAGEM: movimento longitudinal do avido em relagdo ao seu eixo transversal; cabrar
(puxar o manche para tras e o conseqiiente movimento da aeronave) ou picar (manche para frente

€ 0 seu respectivo movimento) estdo sob o comando primario do profundor.
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ROLAGEM: movimento de inclinacdo lateral em relacdo ao eixo longitudinal. Comando
primario: ailerons que sdo acionados pelo movimento lateral do manche (manche para a esquerda
ou para a direita). Eventualmente podem ser usados spoilers que reduzem a sustentagdo da asa

que se pretende abaixar.
GUINADA: movimento unicamente em torno do eixo vertical. Comando primdrio: leme de
direc¢do, acionado pelos pedais de controle. Na maioria dos avides, rolamento e guinada atuam

acoplados.

A seguir temos a figura que ilustra os movimentos:

Arfagem Guinada
(Pitch) LYy

Rolamento
(Roll)

Eixo Eixo !

Longitudinal .
Vertical

1 u mTransversaI

s

Figura 2.6: Movimentos de uma aeronave.
Ja a orientacdo do vetor velocidade em relagdo ao sistema de eixos coordenados estabelece

dois angulos de significancia na produgdo das forcas aerodinamicas e momentos, sdo eles o

angulo de ataque o e o angulo de derrapagem f.
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Considerando a velocidade V" do c.g. num determinado instante dada pelas componentes da

forma matricial (2.1) vista anteriormente.

Como pode ser visto na figura a seguir, as componentes de velocidade u, v e w ao longo dos

eixos x, y e z sdo dadas por:

u=Vcosfcosa
v=Vsin S (2.5)

w=Vcosfsina

Figura 2.7: Componentes de velocidade u, v, w ao longo dos eixos x, y, z.

onde:

1

V=(u’+v +w’ ) (2.6)

E os angulos a e f podem ser identificados como:

a:tanl( ]
pow

Com relacdo a estabilidade, podemos defini-la com o tipo de reagdo do avido quando

==

2.7)

<<

forgado (pelo piloto ou por turbuléncia) a sair de um estado de equilibrio em v6o. Pode ser
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positiva (tendéncia a retornar ao estado inicial), neutra (sem rea¢do) ou negativa (quando a

tendéncia ¢ de se afastar ainda mais do estado de equilibrio).

Existem dois tipos de estabilidade, basicamente podemos citar: a estatica e a dinamica,

avaliadas com os comandos fixos ou livres.

ESTABILIDADE ESTATICA: ¢é a tendéncia inicial de reagdo do avido ao ser perturbado em
seu estado de equilibrio. Avalia-se a estabilidade estatica com relagdo a cada um dos trés eixos,

sendo desejavel que seja neutra em rolamento para facilitar a inclinagao do avido.

Quanto a arfagem, a qualidade da estabilidade estatica longitudinal pode ser avaliada pelo
incremento ou reducdo das forcas no manche, necessdrias para segurar o avido em novas
velocidades acima e abaixo de uma velocidade estabilizada sem usar o compensador. Essa
avaliagdo ¢ feita com diferentes posicdes do CG (mais a frente ou mais recuado) e em

configuragdes de cruzeiro e de aproximagao (com trem de pouso acionado e flaps).

A estabilidade estatica positiva em arfagem ¢ fundamental para o bom controle do avido. Se
essa variagdo de forca (gradiente) para manter novas velocidades for muito modesta, a
sensibilidade do manche leve pode tornar a pilotagem pouco precisa e trabalhosa. Um manche
leve demais, especialmente na condicdo de CG muito recuado, pode facilitar a tendéncia a
oscilacdo longitudinal divergente induzida pelo proprio piloto se ele tentar corrigir uma
“cabrada” ou “picada” momentanea ¢ pode acabar entrando em fase com as oscilagdes de
arfagem. Esse fenomeno ¢ conhecido como PIO (Pilot Induced Oscillation), condigdo critica que
j& provocou muitos acidentes graves. O caso das asas voadoras Mitchel B-10 ¢ um exemplo

(Almeida, 1999).

ESTABILIDADE DINAMICA: tendéncia do avido depois de ser alterado o seu estado de
equilibrio (pelo piloto ou por turbuléncia). Em arfagem pode ser do tipo periodo curto, com
oscilagdes rapidas de uns dois segundos, geralmente amortecidas imediatamente; ou de periodo

longo, com duragao de 20 segundos ou mais por cada ciclo. Esse tipo de oscilagdo longitudinal ¢
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chamado de fugoide. A oscilagdo pode ser amortecida em poucos ciclos ou pode até ser

divergente, com amplitudes crescentes a cada repeticao.

Na figura a seguir temos a representagdo de uma oscilagdo normal e uma oscilagdo tipo

fugoide.

Oscilagdo Longitudinal de Periodo Longo

Figura 2.8: Oscilacoes longitudinais.

Outras duas condi¢des de estabilidade dindmica envolvendo um acoplamento de guinada e
rolamentos devem ser também avaliados: a estabilidade espiral, que ¢ quando o avido ¢
estabilizado numa curva de média inclinagdo (15° a 20°) e se observa se existe a tendéncia de ir
fechando cada vez mais a curva, o que ¢ indesejavel se a razdo de afunilamento da espiral
resultante for desconfortavel para o piloto; e o “dutch roll” que ¢ uma oscilacio de guinada
acoplada a um rolamento. E uma resposta natural do avido a uma "provocagdo" de guinada (por
rajada de vento ou turbuléncia, por exemplo) e depende de caracteristicas de cada projeto.
Manifesta-se com os comandos livres, podendo ser amortecida sem interferéncia do piloto num
bom projeto, mas pode também perdurar e até ser divergente (tendéncia a aumentar de amplitude)

0 que o torna perigoso.

A causa desse comportamento andmalo estd ligada a tendéncia do avido a abaixar a asa

quando submetido a uma deflexdo de pedal para o lado, derrapando, aliado a uma estabilidade
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direcional inadequada e ao dimensionamento da deriva da cauda. Asas enflechadas aumentam

esse essa tendéncia, o que torna mais critico o “dutch roll” no caso de alguns avides a “jato”.

O nome “dutch roll” vem de uma velha gozagdo dos americanos com os marinheiros

holandeses, freqiientemente vistos cambaleando pelo cais com uma garrafa vazia na mao.

Figura 2.9: Movimento de “dutch roll”.
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(a)

(b) A (e) ) /
if Path traced by starboard wing tip P /
in one dutch roll cycle W P —

(&) Starboard wing yaws aft with
wing tip high |
\
! 2
(b) Starboard wing reaches maximum N B s
ic) - aft yaw angle as aircraft rolls through - —

| k wings level in positive sense R =/
! \ -

| =L I (c) Starboard wing yaws forward with g
/ . wing tip low

(d) Starboard wing reaches maximum
Y forward yaw angle as aircraft rolls
(d) L’ e through wings level in nagative sense

Oscillatory cycle than repaats decaying
to zero with positive damping

Figura 2.10: Movimento de “dutch roll”.

Conhecido o conceito de estabilidade, compreensdo dos termos arfagem (pitch), rolagem
(roll) e guinada (yaw), o que eles causam na aeronave e pelo que sao causados, vamos agora usar
principios aerodindmicos elementares e nos familiarizar com o significado fisico de derivada de

estabilidade, as quais serdo utilizadas neste trabalho

Mas antes, as derivadas da estabilidade, para serem usadas nas equagdes de movimento,

devem ter como base coeficientes adimensionalizados. Assim, eles podem ser definidos como:

X
C. =L _ (positivo, na direcao do eixo x positivamente).
Y p ¢ p
Yﬁ)rg'a oL . .. .
C, = E = (positivo, no sentido positivo do eixo y).
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Z .
C. = L% — (positivo, no sentido positivo do eixo z).

z QS
to de rol L " . .

C = fmomento de rolagem, & _ (positivo, asa direita para baixo).

oSh

L " .

C, = momento de arfagem, = (positivo, proa para cima).

[OAY2

] L o o

C, = momento g(;fuznada, = (positivo, proa para direita).

onde:

QO = pressao aerodinamica = 0,5p(u2 242 ) = 0,5))pM2 ;
p = densidade do ar em uma altitude especifica;

p = pressao estatica em uma altitude especifica;

M = ntimero de Mach da aeronave;

y =razao de calor especifico, normalmente 1,4 para o ar;
S = area da asa de referéncia;

b = envergadura de referéncia;

C = corda da asa de referéncia.
Comumentemente, dois outros coeficientes de for¢a adimensionalizados s3o usados na
aerodindmica e na andlise de performance. Sdo eles: o coeficiente de empuxo da aeronave e o

coeficiente de arrasto.

Note que 0 uso do termo L para denotar a for¢ca de empuxo nio deve ser confundido

com a notacio de L para indicar o momento de rolagem.

Sdo eles:
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c for¢a de empuxo (positivo ‘a popa, para cima e ]
L = =

os normal ao vetor velocidade
o for¢a de arrasto [ positivo, oposto e
P oS paralelo ao vetor velocidade )

2.1.1 Derivada de estabilidade longitudinal

Derivadas de estabilidade longitudinais sdo aplicadas em relagdo a movimentos

longitudinais, incluindo fun¢des dependentes de pequenas perturbagdes do eixo de velocidade,
u(t)/V; a velocidade normal a(2)=w(#)/V; termos de amortecimento & e 6(=¢q), e o controle de

deflexdo longitudinal J, que freqiientemente serd subscrito pela letra e ou s, dependendo se o
controle ¢ feito por um flap ou uma superficie completa, respectivamente. No caso deste trabalho

sera subscrito pela letra e.

2.1.1.1 Derivadas em u/V:

A presenca do termo Q ou ¢ (pressdo aerodindmica) nas expressoes de derivadas de

estabilidade se faz com que seja conveniente considerar estas derivadas na forma de X, Z, e M, ,

CcOomao:
__§ o< 7 _S 0©C)
" mVowlv) " mV oulV)
(2.8)
__S o9¢,)
LV oulV)
onde:

S = 4rea da asa de referéncia, ft’;

¢ = corda da asa de referéncia, ft;
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m = massa de airframe (W/g), slugs;
]y = momento de inércia no eixo de arfagem, slug.ftz;
u = perturbacao na velocidade axial, ft.s'l;

V = velocidade de escoamento do ar, ft.s'l;

2

b

Q ou q = pressdo dinamica, Ib.ft"

C,= coeficiente de forca axial adimensionalizado;

C,= coeficiente de for¢a normal adimensionalizado;

C,,,= coeficiente de momento de arfagem adimensionalizado, em relagéo ao c.g.

A dependéncia da pressao dinamica na perturbacao de velocidade pode ser expressa como:

0=0,50V" [1+(§H2 =0, {1+2[%J+[%ﬂ (2.9)
onde O ¢ o valor inicial de ajuste da presséo dinamica.
Em uma forma linearizada de pequenas perturbagoes, Q (2.9) se torna:
0=0,[1+2u/V)] (2.10)

Podemos assumir que C_=-C,. Completando a linearizacdo e assumindo que X, ¢

dependente de Q e C,, temos:

x, =28 {ZCD+6L} (2.11)
mV ow/V)

O segundo termo na expressdo acima (2.11) reflete a derivada parcial do coeficiente de

arrasto adimensionazado em relagdo a velocidade do ar. Sem compressibilidade este termo
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desaparece, entretanto, por causa do numero de Mach dado por M=V/a, onde a ¢ a velocidade do

som, a segunda expressao se torna:

[ oCy }(Ej:MaCD (2.12)
ow/V) \a oM

Em vdos subsonicos de baixa altitude, a taxa de mudanca Cp, da aeronave em o constante €

bastante pequena. A figura a seguir mostra um numero de Mach critico correspondendo a

oC
M=M uando —2 =+0,1.
CrR Y oM

I ar. a = Constant

e
o
? »
™
/
!
]

Mach number, M

Figura 2.11: esquema da varia¢do do Cp com o numero de Mach.

substituindo (2.12) em (2.11), obteremos que:

X, :—@[2CD+8CD} (2.13)
mV oM

Analogamente deduzimos, se for feita a suposi¢ao que C,=— Cy , que a derivada Z, ¢:

{2@ +‘2%} (2.14)

.
mV

E a derivada de M, é:
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w, =+25¢ 3y
v oM

(2.15)

2.1.1.2 Derivadas em rela¢ao a o

As derivadas dimensionais X, Z, ¢ M, surgem das derivadas parciais de coeficientes

correspondentes adimensionalizados como:

x, 8% g G
m (04 m (04
2.16
M — QSC aCvm ( )
I Oa

y

A figura a seguir mostra uma aeronave com perturbacdo no angulo de ataque, 4a(?), em

relagdo ao angulo de ajuste inicial a7

Figura 2.12: esquema de uma aeronave com uma perturbacio Aa(t).

O vetor de velocidade ¢ inicialmente alinhado com os eixos da acronave antes do comego
da perturbacdo 4a(t), em outras palavras, o =a, +Aa(t), onde ar é a medida do angulo de
ataque de uma determinada aeronave. Os coeficientes de for¢a normal e axial, C, e C,,

respectivamente, permanecem presos ao eixo da fuselagem durante o movimento e C,. € alinhado

com o vetor de vento V, antes do inicio do movimento na condi¢ao inicial de ajuste.

25



Tomando-se os valores C; e Cp, aplicados em «=a;+Aa(f), usando fungdes
trigonométricas convenientes tipo C, =cosAa(t) e S, =sinAa(t), fazendo mudanga de

coordenadas (Schmidt,1998) e considerando Ao como termo de perturbagdo, podemos definir

uma matriz de transformacgao da forma:

c\__[¢ -87[C)_ [ S 1
c| |s, ¢ |lc =] C, @17)

onde C, pode ser identificado como:
C.=-C,C,+C,S, (2.18)
Considerando a derivada parcial de C,. em relagdo a 4a temos:

oC ac,

L=C.8 —
oa ¢ (a

jca +C,C, +(aacljsa (2.19)

a (24

Apo6s fazermos uma linearizagao e algumas simplificagdes obtemos:

X, :Q{q _a&} (2.20)
m oa

A segunda linha da matriz (2.17) também nos d4 uma expressao para C, como uma

transformacao ortogonal de Cp e Ci:

C.=-C,S,-C,C, 2.21)

€ assim:
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Z = —@[CD +£} (2.22)
m oo

2.1.1.3 Derivadas em relacio a taxa de arfagem ¢

A taxa de variagdo de arfagem, g=d6/dt, produz for¢a e momento. A forca axial devido a
taxa normalmente ¢ desprezivel e por esse motivo nao aparece nas derivadas de estabilidade. As
derivadas da taxa sdo consideradas como sendo amortecimento porque estas condigdes nas
equagoes de movimentos sdo dissipativas e reduzem as oscilagdes de movimento por sua

capacidade de absorver energia. As derivadas da taxa de arfagem sao definidas como:

X, = —@(ij C, =0 (por suposigao),
m\ 2V ‘
OS( ¢
Z =—=—|—|C 2.23
© m\ar)H (2.29)
Ma - QSC (i) C1M
1, \2V ‘

Por convencgdo, as derivadas parciais amortecidas adimensionalizadas sdo:

oc,

cC. =—%p

K 6(qc/2V) (2.24)
c - 9 __ o, '
ta d(ge/2v) ™ 9(gel2V)

onde a taxa de arfagem adimensionalizada gc/2V representa g sendo normalizado por 2V/c.
As derivadas parciais em relagdo a taxa de arfagem ¢ podem ser visualizadas considerando
uma aeronave em velocidade constante em um voo curvilineo sobre um centro de rotagdo como

mostrado na figura a seguir.
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Figura 2.13: airframe de um voo curvilineo.

E bem conhecido em aerodinimica que um veiculo em regime de voo curvilineo ¢
equivalente aerodinamicamente a um veiculo de perfil curvado em voo retilineo (Schmidt, 1998).
A validade deste conceito pode ser verificada ao se observar que as condigdes de superficie limite
para a corrente de ar sobre ambas as fuselagens sdo idénticas, rendendo, assim, solugdes
aerodinamicas idénticas. A fonte principal em fornecer a arfagem para o modelo surge do angulo
de fluxo induzido na cauda horizontal causando uma mudanga na sustentacdo da aeronave e no

momento de arfagem.

Nota-se na figura que a velocidade esta relacionada a taxa de arfagem por V' =¢gR. E a

mudanga da incidéncia na cauda de um valor positivo g é:

Ao, ={,/R="0,q/V (2.25)

2.1.1.4 Derivadas em relacdo ao Angulo de ataque a
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A mudanca da velocidade de perturbagdo vertical, da/dt, produzem amortecimentos
aerodinamicos com efeitos primarios, sendo o desenvolvimento dos termos da for¢a normal e do

momento de arfagem. As derivadas sdo definidas por:

X, = —@(Lj C, =0 (por suposi¢ao),
m\ 2V “
OS( ¢
Z. =—=1__|C 2.26
“ m\2v ) " (2.26)
Ma — QSC (i) CM
1, \2V “

Por convencgdo, as derivadas parciais amortecidas adimensionalizadas sdo:

c __ 9

P o(ac/2v) 227
c - 9 __ac, '
o o(ac/ar) T ™ 9(ac/2V)

onde a taxa do angulo de ataque adimensionalizada dc,, /2V representa o sendo normalizado por

2V/e.

Outras derivadas de estabilidade estdo presentes no sistema da dinamica de voo de uma
aeronave onde se citam as derivadas de estabilidades direcionais laterais que se aplicam a
movimentos laterais direcionais envolvendo movimentos de guinada e rolagem, onde se incluem
as derivadas em relagdo a f, derivadas em relacdo a taxa de guinada r e derivadas em relacdo a
taxa de rolagem p, mas esses tipos de derivadas ndo serdo usados neste trabalhos, ficando elas

para uma seqii€ncia desta pesquisa (Schmidt, 1998).
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Capitulo 3

Dinamica nao linear

Quando do primeiro voo da humanidade, os estudos sobre dindmica de voo de aeronaves
ainda eram muito pobres e os primeiros veiculos aéreos tinham caracteristicas de estabilidade
estatica pobres. Com o passar do tempo, a busca de aeronaves de maior performance e de maior
entendimento e maior seguranc¢a do voo fez com que muitos estudos nesta area surgissem. E isso
fez surgir novos conceitos em mecanica de vOo que conseqiientemente vieram apresentar

caracteristicas nao lineares como alguns fendmenos relativos ao voo.

Assim, o estudo de alguns desses fendmenos torna-se importante para o desenvolvimento
deste trabalho, onde, o objetivo deste capitulo ¢ fazer uma introdug¢do sobre alguns conceitos
importantes da dindmica ndo linear, bem como algumas simulagdes a fim de exemplificar alguns

conceitos. Para isso, este capitulo sera dividido na seguinte ordem:

2.1 Acoplamento Cruzado (Cross coupling)
2.2 Wing Rock
2.3 Estol dindmico

2.4 Turbuléncia atmosférica
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3.1 Acoplamento Cruzado Inercial “Cross coupling inercial”

Com a evolugdo de projetos de novas aeronaves de alto desempenho, as asas se tornaram
mais finas e as massas acabaram por serem mais concentradas na fuselagem das aeronaves. Dessa
forma, o momento de inércia de rolagem /. tende a diminuir em relagéo aos momentos de inércia
de arfagem e guinada que tendem a aumentar, respectivamente, Iy el,.

Essa tendéncia da busca por designers de aeronaves de alta performance permitiu a jungao

de equacdes de movimento direcionais laterais e longitudinais.

As relagOes entre forgas externas e momentos ¢ as leis de conservacdo de momentos sao

dados pelas expressoes:

M|\ Lp-1.7 qr(l.=1,)=pql,.

_ . 2 2
My - ]yq + pr(lx_lz)+(p -r )Ixz (3‘1)
Mz Izr_lxzp pQ(Iy_Ix)-i_qr[xz

Considerando os termos sublinhados, que sao as diferencas inerciais na equagao, temos que
eles aumentardo em magnitude conforme /. se torna proporcionalmente pequeno. As ndo

linearidades sublinhadas s3o de pequena importancia em baixas taxas de rolagem.

Temos, também, que as equagdes relativas a forcas aerodindmicas em relagdo aos

principios de conservagdo de momento linear em um corpo orientado podem ser descritas por:

d(u/V)
F dt qa—rp
F, e=mV % +mV 3 r—pa (3.2)
F, do rh-q
dr

31



As velocidades de perturbacdo sao definidas por u(?)/V na diregdo x, f(t)=v(t)/V na diregao
lateral y e a(?)=w(t)/V na direcdo vertical z. As taxas de perturbagdes angulares sdo definidas

como p, g e r agindo nas diregdes x, y € z respectivamente

Vamos assumir algumas simplificagdes em relacdo as equacdes de for¢a e de momento, mas

sem alterar as caracteristicas de cross coupling inercial, que serdo preservadas. Sao elas:

1) O eixo da fuselagem da aeronave ¢ o eixo principal, i.e., /,.,=0.
2) A velocidade V' de escoamento da aeronave € constante durante a rolagem.

3) A taxaderolagem p € constante em p) durante a analise de estabilidade.

A seguir, redeclararemos as equagdes de equilibrio, sujeitas as suposi¢des de 1 a 3, (usando a
notagcdo de derivada dimensional). Assumiremos, também, que a analise de estabilidade sera
considerada sob a forma de um loop-aberto; i.e., nenhuma derivada de controle sera incluida.

Assim, teremos quatro relagdes:

1) Para a for¢a normal, definimos Z,=Z, / V e descartamos as derivadas Z, e Zq, €

assim:
a=7Z,0+q-pf (3.3)

2) Para o momento de arfagem, definimos x;=(I, - Ix)/ly. Entdo:

-M,a+q=M,a+M g+ p,ur (3.4)

3) Para a forca lateral, definimos YV=Yﬁ/V e negligencia-se as derivadas Yp e Y. A

equagao de forga lateral, entdo sera:
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p=pa+Y,p-r (3.5)
4) Para o momento de guinada, definimos u 2=([x_1y)/]z Consequientemente:
7= pothq+NyB+N,r (3.6)

Assim, as quatro equagdes anteriores (3.3) — (3.6) podem ser expressas sob a forma

matricial como:
[, ]{x) =4, 1{x} (3.7)
Onde podemos simplificar a equagio para:
{x} =[4]{} (3.8)
onde [4]=[1,]'[4,].

Considerando que o vetor x e definido como:

T

{x}z[a q p r] (3.9

A matriz de inércia toma a forma de:

1 000

M, 1 0 0
[1,]=| ¢ (3.10)

0 010

0 00 1
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Considerando que a matriz da planta original é:

A |= 3.11
e (3.11)
0 pO/’lZ Nﬂ Nr
temos que, conseqiientemente, a matriz [A] na equagao (3.8) sera:
Z, 1 -Do 0
M, M, -pM, AL 41,2
[a]=| e M pMg poty | | ALD - A(L2) (3.12)

O p01u2 Nﬁ' Nr

onde:

M,=M,+ZM, e M, =M +M,

A forma particionada da matriz faz com que seja claro que quando py=0,

A(1,2)=A(2,1)=]0], e a equacdo matricial se desacopla dentro das aproximagdes para os modos

de Dutch-roll com periodo curto longitudinal e direcional lateral. Também, se a taxa de rolagem

o py for dependente do tempo quantitativamente, as equagdes seriam nao-lineares devido a

presenca de termos como p(2)r(t) € p(t)q(t), que causariam um problema muito mais dificil para se

resolver e entender.

A equagdo caracteristica para o sistema de acoplamento inercial pode ser obtida

considerando:

|AI-A|=2"+a,’ +a,A* + a A +a, =0 (3.13)

e, expandindo a equacao caracteristica temos:
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ao:_pgﬂ1ﬂ2+p§(Mqu_/u]N/f_/uzMa)_NﬂMa (3.14)

Como exemplo de aplicagdo considera-se a aeronave A4-D operando em M=0.9,
h=35.000ft, condicdo 6, segundo tabela (Schimdt, 1998). Usando-se a aproximacdo de
acoplamento cruzado inercial pode-se estimar os modos quando p)=0 e determinar qual

aproximac¢ao modal estd sujeita a uma instabilidade em rela¢do ao acoplamento cruzado inercial.

Assim, quando pp=0 a matriz assume a forma particionada como anteriormente, com

elementos sendo:

(L) - 20.6700  1.0000
7 1-14.7300  -1.2650

e

-0.1600  -1.0000
A(2,2) =

19.6500 -0.4280

E, usando o Matlab pode-se calcular os modos, i.e., os modos de periodos curtos através do

comando eig(4):

p0=0

Malfader=-0.389

Mul=0.821

Mu2=-0.611
A=[-0.670,1,-p0,0;-14.73,-1.265,-p0*Malfader,p0*Mul;p0,0,-0.16,-1;0,p0*Mu2,19.65,-0.428]
Al1=[A(1,1),A(1,2);A(2,1),A(2,2)]

A12=[A(1,3),A(1,4);A(2,3),A(2,4)]

A21=[A(3,1),A(3,2);A(4,1),A(4,2)]

A22=[A(3,3),A(3.4);A(4,3),A(4,4)]

P=poly(A)
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R=roots(P)
disp(R)
eig(A)

Obtém-se assim:

A, =—0.9675 + 3.8264i
4, =—0.9675—3.8264i
A, =—0.2940 + 4.4308i
A, =—0.2940 — 4.4308i

A fungdo eig(A) no matlab ¢ usada para encontrarmos os modos, ou seja, 0 modo de

periodo curto. Assim:

a 1£0.0deg

q| _ ]3.838£94.5deg
Bl 0.0

r 0.0

sp
Considerando que a forma do modo de Dutch-roll é:

a 0.0

q 0.0

p 1£0.0deg

r 4.432/—-88.3deg

DR

Quando py=1.0 rad/s, os autovalores serdo:
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2, =-0.5265 + 4.9860i
A, =-0.5265 - 4.9860i
A, =-0.7350 + 3.2727i
2, =-0.7350 - 3.2727i

E 0 modo acoplado de periodo curto correspondendo a A é:

o 1£0.0deg
q| |3.827/944deg
Bl ]0.5882112.5deg
r 2.849/21.6deg

¢ a forma do modo de Dutch-roll acoplado correspondendo a A5:

a 0.776 £11.8deg
q 2.951/-153.2deg
Bl | 1.0£0.0deg

r 4266/ —88.9deg

DR

A comparagdo das formas dos modos com e sem acoplamento revela que para p,=1.0

rad/s, os modos individuais ndo mudaram significativamente; entretanto, os componentes S e r

apareceram fortemente no modo acoplado de curto periodo considerando que os componentes a €

g eram claramente evidentes no modo de acoplamento no Dutch-roll.

A equagédo polinomial a() pode ser investigada para verificarmos se uma instabilidade pode

ocorrer. Substituindo a derivada de estabilidade dimensional apropriada na equagao:

ay=—po ity + po(M N, — N, —
_ﬂ2M0:)_N,BM0:

obtemos:
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a, =0.5018p; —24.92p; +294.6 =0
com uma solugao:
pe=1939 e 30.27rad’/s’

ou,

_ |*4.40rad /s (£252.3deg/s)
Pr=04550rad /s (£315.3deg/ s)

O programa no Matlab segue abaixo:

%primeira e segunda parte, basta variar py
p0=0

Malfader=-0.389

Mul=0.821

Mu2=-0.611
A=[-0.670,1,-p0,0;-14.73,-1.265,-p0*Malfader,p0*Mul;p0,0,-0.16,-1;0,p0*Mu2,19.65,-0.428]
A11=[A(1,1),A(1,2);A(2,1),A(2,2)]
A12=[A(1,3),A(1,4);A(2,3),A(2,4)]
A21=[A(3,1),A(3,2);A(4,1),A(4,2)]
A22=[A(3,3),A(3,4);A(4,3),A(4,4)]
P=poly(A)

R=roots(P)

disp(R)

eig(A)

Y%terceira parte
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a0=[0.5018 0 -24.92 0 294.6]
root(a0)

3.2 “Wing Rock”

O termo “Wing Rock”, como ja visto anteriormente, ¢ uma expressdao coloquial que
descreve um movimento de vibragdo auto induzido em uma aeronave em relacdo ao seu eixo
longitudinal (o eixo de rolagem). O fenomeno de “Wing Rock” ja foi observado em um grande
numero de aeronaves incluindo o A-4, F-4, T-38, F-5, F-14, F-15, F-18 e outros (Schmidt, 1998).
Este fendmeno esta presente, freqlientemente, quando se opera a aeronave em altos angulos de

ataque e proximas a velocidade de estol (normalmente em situacdes de pouso e decolagem).

As equacdes de movimento estdo nos eixos de estabilidade e incluem aerodinamica linear

com termos de acoplamento inercial. A aerodinamica lateral direcional ¢ descrita pela equagao:

i, =4, (3.15)
onde:
Yﬂ/V Yp/V (g/V)cos, (Y. -V)IV
L, L 0 L
[A]LD = Oﬁ lp 0 O
N, N, 0 N,
<,
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O sistema longitudinal somente incluird as aproximac¢des modais para periodos curtos na
suposicao de que a velocidade do ar permanece constante durante a oscilagao de “Wing Rock”. A

forma homogénea da equagao linearizada para periodos curtos ¢:

(i}, =[4], 1=}, (3.16)

onde,

), =la
zZ, /v 1 ,
[4] :{ . } e, M,=M_+M,Z, IV
v | M, M, ,
M, =M +M,

a

e o vetor de estado para o sistema nao linear ¢:

{x}NL:[,B p © r a ¢ @]

3.3 Estol dinamico:

E um fendmeno que afeta aerofolios, asas e rotores em fluxos instaveis. Isto se d4 devido as
mudangas, periddicas ou nao, do escoamento e¢/ou angulo de ataque. Em turbinas de vento ele é o
resultado da turbuléncia atmosférica. As caracteristicas aerodinamicas sdao afetadas em uma
extensdo que sdo dependentes das freqiiéncias das mudangas de sua amplitude e do ponto de

operacao.
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Outros fatores que afetam o estol dinamico sdo os numeros de Reynolds e de Mach e a
forma geométrica do corpo em questdo. Existem outros fatores secundarios que produzem o
estol dinamico, como os efeitos de vortices, por exemplo. A seguir temos um exemplo de uma

asa sujeita a um estol dinamico.

i
t=217 ms
T

i

Figura 3.1: Asa em Estol.

Na figura a seguir ¢ mostrada uma situacio de estol de uma aeronave conforme aumenta-se

o angulo de ataque.
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Platter

Figura 3.2: Situacao de Estol.
As componentes u ¢ w do vetor velocidade podem ser expressos como:

u="Vec, e w=VS (3.17)

que, em voo em guinada nos da:

1
V=[u2+w2]4 (3.18)
As derivadas no tempo de u e w podem ser combinadas para obter:
a=——8 +—C (3.19)
14 Vv

Considerando o equilibrio de forgas usando componentes de aceleragdo podemos expressar:
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. T
Uu=—
m

+@[CLSQ -C,C,]-gS,-wo (3.20)
m

w=—@[CLSa+CDSa]+gC€+u9 (3.21)
m

Combinando as equagdes (3.20) e (3.21) na equagdo (3.19) e simplificando temos:

. T oS g :
a=———-8 ——C,+=C +0 3.22
mV a mV L V (0-a) ( )

A aceleragao angular de arfagem ¢é:

0= i [(Cm)cg + G (Cmq6’+ Cmda)} (3.23)

y

E as equagdes de estado ndo-lineares:

_ T . oS g
X, = _Wsm(xl)_WCL +;COS(X3 —X)+X,
562 =@|:Cm +L(Cm x2 +me1)i|
I, 2V ¢
% =x, (3.24)
X, = r + @[CL sin(x,)-C,, cos(xl)] — gsin(x;) — X, X;
m m
. os '
X5 = __[CL cos(x,) —Cp sin(x, )] —8008(x;) + X,
m

Com estas cinco relagdes (3.24) podemos modelar uma condigao de estol.

3.4 Turbuléncia Atmosférica
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A dindmica de uma aeronave ¢ muito importante para se determinar a resposta a uma
determinada entrada no controle de pilotagem. Entretanto, para uma analise mais realista
devemos levar em consideragdo os efeitos de influéncias externas (turbuléncias atmosféricas e/ou
rajadas de vento) que podem atuar ou influenciar, tanto na resposta dinamica da aeronave como

também em seu design estrutural.
Alguns autores, como Hoblit, por exemplo, ao lidar com o efeito de entradas de rajadas na
resposta de aeronave e de cargas, descrevem algumas das muitas fontes de turbuléncia

atmosférica em graus de severidade como, por exemplo:

1) turbuléncia severa — que ¢é normalmente relacionada uma tempestade como um

temporal, por exemplo;

2) turbuléncia menos severa — € aquela que surge devido a presenga de nuvens de tipo

cumulus;

3) turbuléncia de céu limpo, normalmente muito menos severas.

Em relacdo as fontes, podemos citar wind shear, rajadas de fluxo, vento sobre e entre

montanhas, correntes térmicas convectivas, encontradas em voos ao entardecer, principalmente

em regides desertas, etc.

Uma visdo do problema de turbuléncia ¢ mostrada na figura a seguir, num diagrama de

bloco que ilustra o processo e os passos que sao usados nesse tipo de modelagem:
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Sistem as Campo de Turhuléncia

Aerodindmicos Velocidade Atmosférica
Forgas e
MMom entos .
Sistemas de
Controle
|, Dinamicae Movimento » Piloto e Carga
Estrutura do YVeiculo Ttil
Estresses, A/C Prohlem as de
Fadiga... Controle, Carga de

Trahalho, Fadiga...

Figura 3.3: Processo envolvendo turbuléncia.

O produto da turbuléncia atmosférica, o campo de velocidade, serd considerado como
estagnado no espaco momentaneamente enquanto a aeronave transita na regido. O campo de
velocidade, quando entra nesse estado, sera modelado por uma forma deterministica e por uma

forma randdmica.

A interagdo do sistema aerodinamico da aeronave com o campo de velocidade resultara em
forcas e momentos, que por sua vez causara uma resposta dindmica na estrutura. Em relagdo ao
diagrama percebe-se que o movimento do veiculo gera influéncia sobre o piloto, tripulagdo,
passageiros (caras tuteis), etc. e também gerando uma demanda na manutencao do controle de voo

com subseqiientes efeitos de fadiga da estrutura.
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3.4.1 Rajadas verticais ascendentes e descendentes
Esse tipo de rajada pode ocorrer quando uma aeronave passa sobre ou nas cercanias do
cume de uma montanha. Outra fonte para esse tipo de rajada ¢ quando em vdo de baixa altitude

sobre uma regido agricola com variagdes nas superficies do terreno.

A figura a seguir mostra uma aeronave quando em um regime ideal de rajada ascendente.

gy H

Figura 3.4: Esquema de uma aeronave entrando em uma rajada “cortante”.

A fim de que o problema seja tratavel, algumas consideragdes devem ser feitas, sdo elas:

1) Este tipo de rajada ¢ bi-dimensional, i.e., a rajada ndo varia na dire¢do do movimento da

aeronave (spanwise);

2) A resposta dindmica ¢ somente na dire¢do vertical, conseqiientemente, o movimento de

arfagem da aeronave serd desconsiderado;

3) Sera usada Aerodinamica quase-steady, o que implica que a aerodinamica instavel sera

desconsiderada,
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Pela figura 3.4, temos que:

w— L= 48 (3.25)
g dt

onde:

L = forgas aerodinadmicas, Ly+AL(t);
Ap= velocidade vertical da aeronave, + € para baixo;

®o= velocidade de rajada vertical, positiva para cima;

W = peso da aeronave;

g = constante gravitacional.
Em um nivel de vdo estavel, anterior ao encontro da rajada, a equagdo (3.25) fica:
W—L,=0 (3.26)
Enquanto que em um voo instavel a equagao (3.25) fica:

W dAw

W—-L,—AL(t) =——— (3.27)
g dt
Que, quando simplificado temos:
@
(an),. =c, 2L 2 (3.28)
© 2 W/S)

3.4.2 Rajadas tipo cosseno menos um

A rajada vertical ascendente ideal é um tipo muito severo de um perfil de velocidade que

raramente na natureza. Mas, ao invés disso, uma rajada discreta pode ser modelada praticamente
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por uma entrada de rampa que alcanga um valor maximo em uma determinada distancia,

distancia esta conhecida como a distancia gradiente.

A rajada tipo cosseno menos um pode ser exemplificada na figura a seguir:

L

e

(Distancia Gradiente)

Figura 3.5: Esquema de uma aeronave entrando em uma rajada

discreta “cosseno menos um”.

A equagdo da velocidade vertical ¢ definida por:
2 X

Aw, =——=| 1-cos— 3.29

== 1-eos ] (.29)

onde:

d = distancia gradiente;

¢ = magnitude da velocidade vertical de rajada.
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Assumimos que a aeronave encontra a rajada num tempo igual a zero. Depois disso, a

distancia viajada dentro da rajada corresponde a x=V. A equagao de resposta vertical é:
. @, X
LAo+Aw = Ao, :7 1—0057 (3.30)

onde:

A = constante de tempo;

w = nV/d Rad

A solugdo da equagdo (3.30) pode ser expressa em uma forma integral como:

0,0
Aw(t)=— ; J: [l—ef(HW]sin otdr  para0<¢<27/w (3.31)
que pode ser integrado para dar a solucao de:

. -1
Ao(t) = —2—g{(1 —Cos @t ) — iz +Lsin ot —cos a)tﬂ (3.32)
g

1+(wd)> ( oY)

Esta equacgdo (3.32) ¢ valida enquanto perdurar a rajada tipo cosseno menos um. O fator

maximo de carregamento aecrodinamico €:

@y

n_(t)=—| wsin wt + eit ——COoSwt — C()Sin wt .
A, () =3%| s Levi_] (3.33)
g

1+ (w1)> [Z 2

e ira ocorrer proximo ao tempo que atinge o pico da rajada.
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Como exemplo, podemos estimar o fator de carregamento de resposta para a aeronave
Lockfeed em um encontro com uma rajada tipo um menos cosseno. Assumindo que h=20000ft,

w,=50fps no V=778 fps

1) Determinando as constantes usadas na analise:

w0=""" —17.890rad /s
d

e

_WIS) 2
Cza Vg

A =0.753s

Substituindo os valores no programa do matlab:

w=17.890;%frequencia, omega

wg=68.5;

g=32.174;

K=0.5*wg/g;

for i=1:101
t(1)=(0.351/100)*(i-1);
N(1)=0.09750*sin(w*t(1));
N(@)=N(i)+1.3168*(exp(-1.324*t(i))-cos(w*t(1)));
n(i)=K*N(i);

end

plot(t,n)

Temos:
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Fator de carregamento

1 1 1 1
0 005 01 018 02 025 03 03 geyup,

Figura 3.6: Fator de carregamento em resposta a uma

rajada tipo cosseno menos um.

A resposta do fator de carregamento mostrado na figura acima tem valor maximo em

2.525g ocorrendo em t = 0.168s.

3.4.3 Processos Randdomicos

A turbuléncia atmosférica, embora modelada aproximadamente por consideragdes de
rajadas verticais discretas, ¢ na realidade um processo randomico. A analise destes efeitos
envolve a teoria harmonica generalizada da matematica combinada com métodos de espectros de
poténcia.

Para a estimacao da resposta desse tipo de rajada na aeronave ¢ necessaria a aplicacdo de alguns
principios de processos randdmica. Uma fun¢do randomica € caracterizada pelo fato de que o

passado conhecido ndo permite nenhuma previsao em algum evento futuro.

O desenvolvimento de um processo randémico inclui: conceitos de probabilidade; PDF;
momentos de PDF, onde o primeiro momento ¢ a média e o segundo ¢ a média ao quadrado;
variancia; distribuicdo de probabilidade Gaussiana (normal); funcdes estaciondrias; espectro de
poténcia, fungdes de autocorrelagdo e modelos de turbuléncia tipo Dryden, entre outros.
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3.4.4 Resposta da aeronave a rajadas turbulentas

A resposta normal do fator de carregamento para uma rajada turbulenta pode ser
encontrada por uma série de aplicagdes de modelos de fungdes de transferéncia de Dryden

(Schmidt, 1998) de rajadas vertical.

O modelo de rajada vertical de Dryden (Schmidt, 1998) pode ser expresso como uma

funcdo de transferéncia reconhecendo que:

4, (@)=, @) o (3.34)

onde,

G, (@)=G, (5)]

=iw

Esta afirmagao pode ser ilustrada pelo diagrama de bloco a seguir:

2 2
O-ﬁlg 2 2 o O-'n
e . ‘G S O

ﬁ.]g ¢a) nmg ¢ u
g na,

Figura 3.7: Fator de carregamento em resposta a uma entrada de rajada.

Assim, a saida da densidade de potencia espectral ¢ dada por:

9, (0)=9, (0)9,, (@) (3.35)

O valor esperado para o fator de carregamento normal € obtido pela integracao da saida da

densidade de potencia espectral. Assim temos:
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E() = ¢, (@)do (3.36)

Por exemplo, usando a aproximacao da fun¢do de transferéncia para determinar o valor
esperado da aceleracdo normal quando a aeronave Lockheed Jetstar (Schmidt, 1998) encontra

uma rajada de turbuléncia vertical.

1) As constantes de turbuléncia para o modelo Dryden de rajada vertical sdo dadas como:

K=0VIzL)?=06516s"
6=V /\BL, =0.2567s"!
A=V /L, =0.44465"

Que estabelece a fungdo de transferéncia de rajada vertical:

(5+0.2567)
(s2 +o.8892s+0.1977)

G, (5)=(0.6516)

Usando o matlab para a obtengdo da fun¢do de transferéncia seguido de uma analise

numérica temos:

o2 =0.9894 fi* — 57
2 = 0.4435 /> — 57

e, usando o Matlab novamente, encontramos que csn=0.6660ft—s_2 em relagdo a rajada
GW=0.995ft—S-1. A resposta de aceleracdo final em relacdo a csw=0.995ft—s'l é ($n=13.390ft—s_2

(0.416g).

A figura a seguir ¢ uma representacdo espectral para o modelo de rajada vertical Dryden

quando normalizado para uma érea unitaria.
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1
20 235 30 a5 40
frequencia, radfs

Figura 3.8: Entrada de rajada vertical.

A figura abaixo representa a entrada da rajada vertical relativa a fungdo de transferéncia de

fator de carregamento normal, com um valor de resposta de pico na vizinhanca de w = 4 rad/s.

1
0 5] 10 15 20 25 30 35 40

i} | | |

frequéncia, rad/s

Figura 3.9: Funcio de transferéncia.

E, a seguir, temos o produto de \ng(w)|2 e |an(w)|2, e representa a distribuicao de

freqiiéncia da aceleracdo normal da aeronave.
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Figura 3.10: Distribuicio de freqiiéncia da aceleracio normal.

Assim, pode-se ter uma idéia de como funciona a modelagem de uma rajada na dindmica de
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Capitulo 4

Modelo Matematico e Simulagoes Numéricas para o Voo

Longitudinal da Aeronave F-8 “Crusader”:

Neste capitulo enfatiza-se o estudo da dindmica de vbéo longitudinal cujo modelo foi
proposto por Liaw (2001). Utilizando-se como parametro de controle a deflexao do profundor e,
a massa da aeronave. Com a variacdo dos parametros de controle, busca-se identificar e descrever
as relagdes entre o comportamento da acronave e o fendmeno de bifurcacdo, exemplificada no
caso da aeronave F-8 “Crusader” proposto por Garrard (1977), com arrasto desconsiderado. Para

facilidade de exposi¢do apresentam-se os seguintes sub-itens:
4.1 Modelagem Matematica e Obtengao das Equag¢des de Movimento Nao Lineares.

4.2 Simulagdes Numéricas para o Caso Particular da Aeronave F-8.

4.3 Analise de Estabilidade (Bifurcacional).

4.1 Modelagem Matematica e Obtencio das Equacées de Movimento Nio

Lineares

Sabe-se que um modelo matemadtico para a dindmica de uma aeronave ¢ extremamente

importante no estudo de sua dindmica e controle.
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Uma aeronave ¢ um sistema dindmico cuja complexidade se expressa numa coletanea de
corpos conectados de forma que os movimentos relativos de corpo rigido e eléstico possam vir a

ocorrer.

Ressalta-se que o estudo da dindmica de voo (ou estabilidade e controle de uma aeronave)

preocupa-se com o comportamento dinamico global de uma aeronave:

o Estabilidade,
e Controlabilidade,
e Resposta dinimica,

e Qualidades de controle, etc.

Entretanto a analise da dindmica de v6o requer um modelo compreensivo da aeronave.
Este modelo deve ser valido para todas as combinac¢des de angulo-de-ataque, numero de “Mach”,
“g” e altitude na qual a aeronave opera. Este espago “operacional” ¢ chamado de Nivel de voo da

acronave.

No modelo matematico de uma aeronave estdo as equagdes de movimento de corpo
rigido. Considerando-se uma aeronave como rigida, o modelo matematico tem seis graus de
liberdade, dando origem a um problema dinamico de 12 equacdes de primeira ordem. Quatro
destes estados (a posicdo de espago da aeronave e seu angulo de “heading”) ndo tem efeito no

comportamento dinamico de interesse.

Dinamicistas de voo distinguem entre varios sistemas de eixos, podendo ser conduzido a
varias possiveis combinagdes diferentes de varidveis de estados. Neste trabalho, utilizam-se
apenas as equagdes de movimento longitudinal, as quais serdo alvos de nossos estudos. O modelo

de dindmica de vo longitudinal utilizado aqui segue o modelo matematico de Garrard (1977).

Considerando o sistema de coordenadas para dindmica de voo longitudinal retratado em

Garrard (1977), suponha que o arrasto € pequeno comparado com a for¢a de sustentacdo e o peso
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da aeronave e que isso sera desconsiderado nesta analise. O sistema de coordenadas usado e as
forcas consideradas sdo mostrados na figura 4.1, a seguir. Como ja dito anteriormente, o arrasto
sera desconsiderado e a sustentagdo sera separada em duas componentes: de asa e de cauda

(Etkin, 1972). Obs.: A nomenclatura usada ¢ dada pela tabela 1 a seguir:

Tabela 4.1- Nomenclatura:

1w CLi = coeficientes de forca de sustentacdo da asa e da cauda respectivamente;

cH.,,C'L = coeficientes aproximados da for¢a de sustentagdo da asa e da cauda
respectivamente;

cl = momento de amortecimento,

% xy) = n-ésima derivada de f em relagdo a x;

7 (xy) = n-ésima derivada de f em relagdo a y;

fx) = derivada da funcdo f em x;

g = constante gravitacional;

I, 1, I = momento de inércia nos eixo x, y e z respectivamente;

L, L, = for¢as de sustentagdo da asa e da cauda respectivamente;

/ = distdncia entre o centro aerodinamico da asa e o centro de gravidade da
aeronave;

[, = distdncia entre o centro aerodindmico da cauda e o centro de gravidade da
aeronave;

M, = momento de arfagem de asa;

m = massa da aeronave;

pqr = taxa de rolagem, arfagem e guinada, respectivamente;

q = pressdo dindmica,

S, S, = drea da asa e do estabilizador horizontal, respectivamente;

u, v, w = componentes de velocidade nas diregoes x, y e z respectivamente;

a o = dngulo de ataque da asa e da cauda respectivamente;

S = dngulo de deflexdo do profundor,

o = dngulo de arfagem;
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¥ axis perpendicular
to page through egq.

Figura 4.1: modelo dinidmico da aeronave.

As equagdes basicas de movimento para dindmica longitudinal, com arrasto considerado

como sendo muito pequeno em relacdo ao empuxo e ao peso (e por isso desconsiderado), sao

dadas por:
m(u+w9):—mgsin9+Lw sina + L, sina, (4.1)
m(v'v—ué’) =mgcosf@—L cosa—L cosa, 4.2)
1,0=M,+IL, cosa—IL cosa, —cO (4.3)

sendo que elas podem ser reescritas em apenas trés equacdes de movimento longitudinal.

Suponha que as forcas de sustentacdo da cauda e da asa sdo dadas

por L ,=C, gS e L =C, gS,respectivamente.
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A figura 4.2, a seguir, exibe as componentes de velocidade u, v e w ao longo dos eixos x, y

e z e suas relagdes

u=>Vcosfcosa 1
v=Vsinf V=(u+v+w)
w=Vcos fsinx

Figura 4.2: Componentes de velocidade.
Usando-se

w=utano e

. . . 2
w=utana +uasec” o,

podem-se reescrever as equacoes (4.1), (4.2) e (4.3), da seguinte forma:

ii=-uftana — gsin@+ (L, /m)sina + (L, /m)sine,
& =0cos’ a+(g/u)cos’ acosd—L, [(um)cos’ a —
— L, [(um)cos® a cos’ a, — (1i/u)sina cosa 49

6=M,/I, +(ILW/Iy)cosa—(I[Lt/ly)cosat —(c/[y)é?
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onde, substituindo 1 = —uftana — gsin@+ (L, /m)sina +(L,/m)sina, na equagio (4.4) obtém-

SC:

ii=-uftana —gsin@+(L,/m)sina+(L,/m)sing,

& =@sin’ a+(g/u)sin@sinacosa— L, [(um)sin® a cos o -
—L, /(um)sina cosasina, + @ cos’ a +(g/u)cos® a cos 6 — (4.5)
—L, /(um)cos’ a— L, [(um)cos® a cos’

6=M,/I, +(ZLW/]y)cosa—(ltLt/ly)cosat —(c/]y)é?

O sistema (4.5), logo acima, representa um modelo de dinamica de vdo longitudinal de

quarta ordem, no qual, os estados sdo (u,a,e,é).

Assumindo-se que a aeronave voa em velocidade constante, isto é, u =0, as equagdes
governantes do movimento podem ser apresentadas como sendo um sistema dindmico de terceira

ordem da seguinte maneira:

& =qcos’a+(g/u)cos’ acosO— L, [(uw)cos’ o —
— L, /(um)cos’ a cosa,
6=gq
g=M,[I, +(ZLW/]y)cosa —(Z,Lt/]y)cosat —(c/ly)q

(4.6)

Assume-se, também que a forca de sustentacdo da asa L, ¢ uma funcdo do angulo de
ataque a e, a for¢a de sustentacdo da cauda L, ¢ uma funcdo de o e do angulo de deflexdo do

profundor &,

Supde-se ainda que 0 momento de arfagem da asa M|, seja uma fungéo de o e o angulo de

ataque da cauda o, uma fungéo de a.¢ J,.
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Logo se obtém que:

L,:=L(&),L;:=Lfa 6),M, =M/ ()ea,:=a/(ad,

E o novo sistema dinamico ¢ dado por:

& =qcos’ a+(g/u)cos’ acosd— L, (a)/(um)cos’ o -
—L,(a,8,)/(um)cos’ acosa, (a,6,)

=g 4.7)

g=M(a)/I, +[ZLw(a)/1y]cosa—[ltLt(a,é'e)/]y}x
xcosat(a,é‘e)—(c/ly)q

Considera-se que x° = [aoﬁo’qo]T ¢ um ponto de equilibrio do sistema (4.7) de terceira

ordem em um dado valor de ¢&,, por exemplo, .= 520.

De acordo com a defini¢io de ponto de equilibrio, tem-se que ¢’=0 além de que as

seguintes condi¢des devem ser satisfeitas:

(a) —LW(OtO)cosoz0 +mgcos®’ — L, (ao,é'f)cosat (ao,ﬁf) =0

ou
(4.8)
(@) cos’a’=0
() Mw(a°)+lLW(a°)cosa°—ltLt(a°,5€°)cosat(a°,6f)=0
Tomando-se, inicialmente, o caso em que cos’d® = 0, tem-se que

o =nr+ (m/2) paran=20, 1, 2, 3, ...
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Considerando-se que uma aeronave nao pode facilmente manter um alto angulo de ataque

em voo, sera considerado apenas o caso (a) do sistema (4.8).

Referindo-se a equacdo (b) do sistema (4.8) logo acima, pode-se reescrever

equagao (a) de (4.8) como sendo:

Mw(a°)+(l+Lt)Lw(a°)cosao =Ilmgcos8’ (4.9)

A equagdo (b) de (4.8) e a equagdo (4.9) representam a relagdo entre aO , 60 e €0 0.

A solugao de o pode ser obtida da equacao (b) de (4.8), para um dado & o €nquanto que a

equacdo (4.9) da a solucio de 6°.

Logo, tem-se as seguintes observagdes em relacdo as equacoes (b) e (4.9):

Observacdo 1: Em  geral, Mw(ao) ¢ um valor ndo negativo. Entdo
a equagdio (4.9) ndo tem solugdio para alguns valores de ¢

se (I +1) L, (o)>1,mg.

Observacio 2: Como a fungo cosseno & par, — 6 ¢ também solugio da equacio (4.9) se

0" for solugio para um dado valor de o’

Das observacées 1 e 2, deduz-se que o numero de pontos de equilibrio das equagdes do

sistema (4.7) podem ser zero, um ou dois para um dado &= &’ em um intervalo fixo de 0°, de

tamanho 2.

Especificamente, o sistema (4.7) terd somente um ponto de equilibrio em 6° = 0 no

intervalo 0° € (—m, m), se existir.
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Assim, tem-se que o sistema (4.5) pode ter uma bifurcacdo tipo sela-né em
x0=[ aO, 00, 0] Tse xO for um ponto de equilibrio do sistema.

4.2 Simula¢cdes Numéricas para o Caso Particular da Aeronave F-8.

Para efeito de aplicacdo, utiliza-se uma aeronave do tipo F-8 Crusader, pois se trata de uma
aeronave, que teve a sua historia operacional estendendo-se por quase meio século de operagao,
servindo duas marinhas ¢ uma forga aérea (Marinha dos Estados Unidos da América, Marinha

Francesa e For¢a Aérea das Filipinas).

O desenvolvimento do F-8 Crusader, deu-se na década de 50, quando a aviagdo evoluia
rapidamente. Nessa altura um projeto que surgisse teria que ser de 6tima qualidade para poder

competir com as novas aeronaves de entao.

O F-8 ¢ caracterizado pela sua fuselagem alongada e com asa em delta sobre a fuselagem.
Usando inicialmente um motor J57, o0 mesmo do F-100, e com a vantagem de poder operar
embarcado (pouso e decolagem em porta-avides), o F-8 era bem superior a este ultimo, tendo

sido, inclusive, o primeiro caca a chegar a velocidade de Mach 1.7.

No ano de 1957 a primeira versao do Crusader (F-8A) ja estava em operacao.

Em 1966, realizou-se uma extensa reforma estrutural, com o objetivo principal de capacita-
los a pousar em pequenos porta-avides (sendo necessario, em alguns casos, a reduzir em 28 km/h

a velocidade de pouso).

No periodo de 1966 a 1971, foram modernizadas 446 unidades, sendo estas operadas a

partir dos porta-avides norte-americanos até fins da década de 70.

Esta aeronave foi utilizada por muitos anos e, dessa forma, muitos estudos foram feitos.
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Em levantamento bibliografico efetuado encontraram-se artigos cientificos referentes a
aeronave F-8. Dentre os autores estudados podem-se destacar Garrard (1977) e Liaw (2001,

2003, 2003), que estudaram a dindmica de voo e controle da aeronave.

No Apéndice D tém-se algumas caracteristicas técnicas da aeronave, sua foto ea

representagdo de seus componentes estruturais

A seguir, obtém-se o modelo de terceira ordem da dinamica de v6o longitudinal da

aeronave F-8, proposta por Garrard (1977).
Para analise qualitativa da dinamica deste modelo, estuda-se a estabilidade local e as
bifurcac¢oes da dinamica de voo. Completa-se este estudo considerando o efeito da massa da

aeronave na estabilidade do sistema sobre a existéncia de pontos de equilibrio.

Em 1977, duas fungdes polinomiais cubicas foram propostas (Garrard, 1977) para se

aproximar o coeficiente de sustentacdo da asa e da cauda. Essas func¢des sao dadas por:

L,=qSC, = qS(wa + Ciwa - CLZWOf) (4.10)

L =gS,C, =gS,(C) +C,a,-Cia; +a,6,) (4.11)
onde

. Cf_, CZ_, CLQ_, C), C, eC; Sido constantes e dependem individualmente da

aeronave dada,

e O, representa o angulo de deflexdo da cauda horizontal medida a direita do eixo x, e a. € a

aproximacao linear do efeito de o, sobre Ci,.
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Visto que a cauda horizontal do F-8 esta dentro da esteira da asa, o angulo de “downwash”

€ foi incluido na determinagao do angulo de ataque da cauda.

Obs: O angulo de downwash ¢ definido como o angulo formado entre a dire¢ao do fluxo de
ar que entra na asa e pela direcdo do fluxo no momento que sai da asa (ver capitulo 6, figura

6.13).

Quando se considera uma aproximagao linear de € = a.a, o angulo de ataque da cauda ¢

dado por:

a=0a-c+o0,=(1-a)a+9, (4.12)

Como representado por Liaw (2001), a aproximagdo do coeficiente de forca de sustentacao
da asa proposta por Abed e Lee (1990) ¢ mais realistico nas regides de estol e pos-estol do que na
equagao (4.10).

Desta forma, o coeficiente de sustentagdo da asa (Etkin, 1972) ¢ dado por:

L,=gS(C} +C, a-C; )W (4.13)
Onde

W={1/[1+(ax/041)"]}.

Para os ensaios numéricos, utilizam-se os parametros da aeronave F-8 ¢ assume-se que a
aeronave se encontra em regime de voo em uma velocidade constante de u=845,6 fi/s em uma

altitude de 30.000ft.
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Considera-se a massa m inicial my= 9773kg (667,7 slugs). Usam-se também os valores

descritos pela tabela 4.2.
Adotam-se também os valores de

(g=32,174 /s>, G =0, 5p (> +V'+w’) =0,5 ypM’, }

onde:
p € a pressao estatica,

M é o nimero de Mach e

y € normalmente 1,4 para o ar.

Tabela 4.2: Dados da aeronave F-8.

c, =C, =0

C, =C, =4.0

C, =C; =12
d. =(.1
S =375t (33.75m’)
S, =93.4 1 (8.41 m°)
m =667.7 slugs (9773 kg)
ag =0.75
g =0

Cmu.c. - 0

c =11.78 ft (3.53 m)
I, = 96800 slug ft* (127512 kg-m’°)
I =0.189 ft (0.06 m)
I, =16.7ft (5.01 m)
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Para fins de simplificacdo, e sem que ocorra perda de generalidade, quando se assume que

momento de inércia [, € proporcional a m, as equagdes de movimento (4.6) tornam-se:

a=qcos’ a+0.0381cos” acosd—(1/m)(564.434a —1693.301a” ) cos’ - W —
—(1/m)(35.145a — 6.560c> +144.0965, —79.077a*S5, —316.309a5” —
—421.74557 ) x cos” acos(0.25a + 5,)

O=gq (4.14)
g =—(1/m)264.409¢ + (1/m)(622.222a —1866.667 > ) cosar - W —

—(1/m)(3423.386c — 641 885a° + 14035.8830, — 7702.6190!25e —30810.4760!55 -
—41080.6346” ) x cos(0.25a +6,)

onde

m denota a massa da aeronave e J. 0 parametro de controle cuja variagdo possibilitara o estudo de

possiveis bifurcagdes do sistema considerado.
Nota-se que o termo W pode ser obtido através da simplificacdo da expressao:
W={/1+(a/0.41)*]}.
A seguir efetua-se o estudo da estabilidade do sistema considerado.

4.3 Analise de Estabilidade (Bifurcacional).

Para se realizar as simulagdes numéricas, utilizou-se o integrador ODE 45, de passo
variavel do e, um toolbox MATLAB® chamado MATCONT. MATCONT ¢é um “toolbox”
grafico do software par a o MATLAB® e, estd disponivel gratuitamente para download em:

<http://allserv.UGent.be/~ajdhooge>.
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Esclarece-se que este “toolbox” permite o calculo de curvas de equilibrio, pontos
limite, pontos de Hopf, ciclos limite, etc. No Apéndice A tem-se um exemplo de

funcionamento desse software.

Como uma primeira etapa, para o estudo desse topico, considera-se &, como um primeiro
parametro de bifurcagdo com uma variagao de . intervalo (- 0,2 ; 0), escolhendo a massa m=my,

onde my=667.7 slugs como no artigo de Garrard (1977)

Usando-se 0 MatCont do software MATLAB®, efetuam-se as simulacdoes numérico-
computacionais. Posteriormente, para completar esta pesquisa, considera-se também a
variacio da massa da aeronave como um segundo parametro de bifurcacio, cujos

resultados serao exibidos na seqiiéncia.

Deve se observar que a deve ter uma variacao entre 0 e /2, pois uma aeronave nao pode
facilmente manter um alto angulo de ataque durante o voo.
A seguir, calcula-se a matriz das derivadas parciais do sistema, ou seja, obtém-se a matriz

Jacobiana.

A= 0 0 1 4.15)

cujos elementos a;; sdo dados pelas expressdes a seguir:
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1,02594 x10% ™ (564,434 —1693,3a" ) cos’ (a )

4 23 60>
m(1+1,70989><10 a )

(564,434 -5079,9a )cos* (@) |
- ——[(35,145-19,68a> —
m(1+1,70989x10%*)  m

—158,154a8, —316,3096. ) cos” (&) cos (0,25a + 6, )] -
3(564,434a —1693,3a* ) cos’ (a)sin (a )
m(1+1,70989x10% )

—2gcos(a)sin(a)+ +

+ L 12(35,1450 — 6,560 +144,0965, — 79,0775, — 316,3095" —
m
—421,7456. ) cos(er) cos(0,25¢ + 6, )sin (a )] -
—0,0762cos () cos(8)sin(a)+ l[O, 25(35,145a — 6,560 +
m

+144,0965, —79,077a*5, —316,30905> -
—421,7456. ) cos® (e )sin(0,25a + 8, )]

a,, =—0,0381cos’ («)sin ()
a,, =cos’ (a)

1,02594 x10% ™ (622,222 — 1866, 67c” ) cos ()
- +

41 = 23 60)\2
m(1+1,70989><10 a )

(622,222 - 56000 ) cos ()
m(1+1,70989x10% a* )

— i[(3423, 39-1925,66a° —15405,2a6, —
m

(622,222 ~1866,67a’ )sin(a)
m(1+1,70989x 10> &)

—30810,55. ) cos(0,25a + 5, )] -

+L10,25(3423,390 - 641,885 +14035,96, — 7702,620°6,
m
~30810,5a5> — 41080,657)sin (0,25a + 6, )]

264,409
m

ay; =
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Calculando as derivadas parciais e a matriz Jacobiana, determina-se o seu polindmio

caracteristico, associado, isto €,

det[A—A1]=0 (4.16)

ou

det| 0 -4 1 |=0 (4.17)

cujo polindmio caracteristico tem a seguinte forma:

2 +a A +a A —a,a A+ apa, A+ apa,, =0 (4.18)
ou,

2 +(—ay, —a) A% +(a,a5; — a0, ) A+ (—ap,a,,) =0 (4.19)

Utilizando-se do critério de Routh—Hurwitz (Meirovitch, 1970) tem-se:

A =(=a,, —ay;) =—(a,, +a;,) (4.20)
—a,—a 1
AZ - det ( 1 33) =
(_a12a31) (a11a33 - a13a31) (4.21)

= _(all + a33)(a11a33 - a13a31)+ (a12a31)
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A= _(a12a31)A2 =

(4.22)
= _(a12a31 )[_(an T sy )(a11a33 —aidsy, ) + (a12a31 )]

O critério de Routh—Hurwitz fornece uma condi¢do necessaria e suficiente para que todas

as raizes 4; do polindmio caracteristico tenham parte real negativa, Isto ¢, todos os determinantes

A, devem ser positivos.

Desta forma, obtém-se trés condi¢des para que um ponto de equilibro x’=[a’, 6°, 0], para

um J. fixo, seja assintoticamente estavel. A Seguir, citam-se estas condigdes:

—(a,, +a;)>0 (4.23)
_(au +a33)(a11a33 _a13a31)+(a12a31)>0 (4.24)
—(a,a,,)>0 (4.25)

Da equagdo (4.25) verifica-se que a estabilidade do ponto de equilibrio
x0=[(xo, 90, 0]T do sistema depende do sinal de 0° no intervalo (—m, 1) e, sendo assim, as equacgoes

(4.23) e (4.24) sao satisfeitas.

Logo, x” é um ponto de equilibrio assintoticamente estavel para 6°>0 ¢ instavel para 6°<0

se az;;>0. Caso a3,<0 temos instavel para 0°>0 e estavel para 0°<0.

A seguir, analisam-se os pontos de equilibrio da equacao (3.12), fazendo m=my, onde

my=667.7 slugs e, escolhendo o, = — 0.1058. Assim, obtém-se os valores numéricos: a =

0.434683,0=1.45895e q=0.

Calculando-se os autovalores nos pontos de equilibrio associados a matriz Jacobiana do
sistema (4.14), nota-se que ele apresenta duas bifurcagdes subcriticas de Hopf e, duas

bifurcagdes estacionarias tipo sela-n6 (LIAW, 2001).
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A localizagdo desses pontos ¢ mostrada na tabela abaixo:

Tabela 4.3: Pontos de bifurcacio para m=m,.

Ponto O (rad) a (rad) O (rad) q (rad/s)

Hopf 1 —0,1058 0,4347 1,4588 0,0

Hopf 2 —-0,1062 0,4360 -1,4773 0,0
Sela-né 1 -0,0090 0,0448 0,0 0,0
Sela-n6 2 | -0,0999 0,4177 0,0 0,0

Utilizando-se o pacote (MATCONT) (DHOOGE, 2003), calcula-se a estabilidade dos
pontos de equilibrio do sistema (3.14). Os resultados obtidos através do uso MATLAB
(MATCONT) sao exibidos, logo a seguir:

first point found

tangent vector to first point found

label = LP, x = ( 9.584657 -0.000000 0.000000 -2.337113 )
a=1.361167¢-002

label = H , x = ( 0.435988 -1.479882 0.000000 -0.106154 )
First Lyapunov coefficient = 3.419961e+002

label = LP, x = ( 0.417532 -0.000000 0.000000 -0.099809 )
a=1.287518e-002

Closed curve detected at step 252

elapsed time = 2.3 secs

npoints curve = 252
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tangent vector to first point found

label = H , x = ( 0.434651 1.461365 0.000000 -0.105791 )
First Lyapunov coefficient = 3.780144e+002

label = LP, x = ( 0.417532 -0.000000 0.000000 -0.099809 )
a=-1.287518e-002

label = H , x = ( 0.435988 -1.479882 0.000000 -0.106154 )
First Lyapunov coefficient = 3.419961e+002

label = LP, x = ( 9.584657 -0.000000 0.000000 -2.337113 )
a=-1.361168e-002

label = LP, x = ( 0.046078 0.000000 -0.000000 -0.009211 )
a=1.312189¢-002

Closed curve detected at step 254

Como o parametro o oscila entre -n/2 e n/2, exclui-se os pontos em que |o|>7/2.

Assim, com os dados obtidos, tem-se que:

label = H , x = ( 0.435988 -1.479882 0.000000 -0.106154 )
label =H , x = ( 0.434651 1.461365 0.000000 -0.105791 )

O que significa que se tem uma bifurcacdo de Hopf subcritica no ponto x, para os valores
iniciais de &, 6 e g obtidos. Com isso, existe um par de autovalores complexos-conjugados com

Re(A1,2)=0 de acordo com os valores de parametro. (6=-0.106154 e 5=0.105791).

O  primeiro  coeficiente de  Lyapunov  ¢é  positivo  (First  Lyapunov
coefficient = 3.419961e+002). Isto significa que ai existe um ciclo limite instavel, bifurcando do
equilibrio.

Tém-se ainda dois pontos de sela n6 encontrados, sdo eles:
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label = LP, x = ( 0.417532 -0.000000 0.000000 -0.099809 )
a=1.287518e-002

label = LP, x = ( 0.046078 0.000000 -0.000000 -0.009211 )
a=1.312189¢-002

Cujos valores estao de acordo com a tabela 4.3.

A seguir, computa-se o diagrama de bifurcacdo para os estados a, 6 € ¢ e entdo compara-

los com os resultados obtidos na literatura.

As figuras 4.3 e 4.4, dadas a seguir, obtidas pelo pacote MATCONT, ilustram os pontos de
equilibrio e as solugdes periodicas que emergem dos pontos de bifurcacdo para a variagdo do
parametro de controle d. no intervalo [-0,2; 0]. Também se verifica que as figura 12, 13, 14, 15 ¢
16 (calculadas, usando-se 0 MATLAB) estao em total concordancia com resultados que foram

obtidos na literatura (CHERNG, 2001).

2 T T T T T T
15 -, H
Equilibro msidvel m
|
1+ |I
Ciclo Limae instawel I|| Equilibno inst il
05 H - Hopl
LF - Limit Paint
2 0 LP
& NS - N Saddle
0L | LPC- Limit Point Cycles
| Equiibno estavel
Ak Ciclo Limite instavel [l
L/
Erquilforio @3t dve! T
A5k NS H
LPC
2 ! 1 L 1 I 1
0.3 025 0z 045 01 005 0
cletta

Figura 4.3: Equilibrio e solu¢des periddicas para o sistema (4.14) com m=m,.
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& rad)

-012

Figura 4.4: Equilibrio e solu¢des periddicas para o sistema (4.14) com m=m, na variavel ¢,

com 0 <0.

Da anélise das figuras 4.3 e 4.4, podem-se inferir algumas observagoes:

1) Nao de

para 8. € (~0,0999; —0,0090).

existe ponto equilibrio entre dois pontos limite, isto é,

2) O equilibrio de a e ¢ para 6<0 sao os mesmos pra >0, mas com estabilidades

reversas.
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3) Na ocorréncia da bifurcacio de Hopf do sistema temos a;a;3; e a;;+asz; com o

mesmo sinal.

4) A estabilidade de um dos trés autovalores do sistema (4.14) depende do angulo

de arfagem 6, inicial.

De acordo com a equagdo do polindmio caracteristico (4.19) do sistema a estabilidade do
equilibrio do sistema depende do valor de a;,. Para o sistema (4.14) tem-se o valor de
a5 =—0,03808cos’d’ sin®’, e, como seno é uma fungdo impar o valor de ¢’ determinara o sinal

de a;; e, aestabilidade de um autovalor do sistema (4.14).

Pode-se visualizar através da figura 4.3, a existéncia de um salto de transi¢cdo no intervalo
de=(— 0,099; — 0,0090), onde o equilibrio do sistema desaparece. Na dinamica longitudinal aqui
discutida, esse salto significa que os estados o, 6 e q sdo divergentes na regido descontinua do
equilibrio do sistema. E esta caracteristica também se refere ao fendmeno de estol, o qual implica

que os estados do sistema exibem um salto na dindmica de voo de uma determinada aeronave

(Carrol, 1982).

Adicionalmente, a figura 4.4 mostra a propriedade de que o angulo de ataque ¢ limitado em
torno de 0,01 rad em a aeronave pode perder estabilidade conforme a deflexdo d. do profundor
varia ao manter um alto angulo de ataque. Através das simulagdes numéricas efetuadas, mais
adiante, vé-se que o angulo de ataque poderd ser aumentado, sem que ocorra perda da
estabilidade com a variagdo do angulo 8. e, também da massa m da aeronave. Através das
simulacdes também se notam que o equilibrio do sistema € periddico no estado 6, com periodo de

21, como mostra a figura 4.5 abaixo:
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a2 048 015 -4 -0az -0 4ra -0 00 o2 o

Figura 4.5: Repeticao do equilibrio do sistema em 0 para k*2 7 rad.

A seguir, exibe-se o historico de tempo e os planos de fase para explicitacdo e

comprovacgdo da existéncia das diversas mudancgas na estabilidade do sistema (4.14)

4.3.1 Historico no Tempo e Planos de Fase para Valores de J..

As figuras a seguir, mostram a existéncia de pontos de equilibrio estavel no sistema.

Verificam-se também existéncia de pontos de equilibrio estavel do sistema (4.14) para 0.=0,11.
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%y = (047-1.5701 ) e & =-0.11 para my = B67.7
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i lH
dilit it
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=

[

. I I I I I I I I I
200 220 240 Ze0 2800 300 320 340 360 380 400
ternpa ()

Figura 4.6: Historico no tempo para o sistema (4.14)

com m=m{ e 6.=0,11.

Plano de Fase gx 8

0.8 T

10 0 10 20 30 40 50 B0 70

Figura 4.7: Plano de Fase ¢ x 0 para o sistema (4.14)

com m=m, e 6.=0,11.
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Plano de Fase oz 8
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Figura 4.8: Plano de Fase 0 x o para o sistema (4.14)

com m=m, e 5.=0,11.

Plano de Fase o x g

v I N N U U NN SN S
02 02 03 03 04 04 05 05 06 0OB5 07

Figura 4.9: Plano de fase ¢ x a para o sistema (4.14)

com m=my e 8.=0,11.
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% 10" Plano de Fase gx @

5 I
-1.5593 -1.5593 -1.5893 -1.5593 -1.5593 -1.5993 -1.5593 -1.5593 -1.55593 -1.55593
8

Figura 4.12: Plano de Fase ¢ x 0 para o sistema (4.14)

com m=m, e 6.=0,11.
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Figura 4.13: Plano de Fase 0 x a para o sistema (4.14) com m=m,

e 5:=0,11.
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% 10" Plano de Fase o x g

8 i
04511 0.4511 0.4511 045717 0.4511 04511 04511 0.4511
o

Figura 4.14: Plano de fase ¢ x o para o sistema (4.14)

com m=m, 0<0 e 5.=0,11.

Espago de Fase com %y = (0.45;-1.5;01) e § =-0.11 para m, = 667.7

0.4511

-1 D4a11

Figura 4.15: Espaco de fase para o sistema (4.14)
com m=my, para o ponto de equilibrio (o, 0, )=(0,45 ; -1,5; 0,11) e 5.=-0.11
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4.3.2 Historico no Tempo e Planos de Fase para Valores de 3. dado na Tabela 4.3 para

Verificacdo das Bifurcacoes.

A partir de agora, analisam-se o comportamento do historico de tempo e, do plano de fase

em cada ponto de bifurcagao.

Além disso, observam-se o comportamento do plano de fase e, do historico de tempo num
momento imediatamente anterior e posterior ao instante da ocorréncia da bifurcagdo, pois quando
ha uma bifurcacdo, temos uma mudanca qualitativa no retrato de fase do sistema. A partir dai,
vamos variar o parametro de controle 6., com o objetivo de verificagdo do comportamento do

equilibrio do sistema a medida que parametro de controle . for variando.

Para as condic¢des iniciais da bifurcacdo de Hopf e sela-nd da tabela 4.3 obtém-se o
historico de tempo, e os planos de fase. Também sera exibida a evolucao do plano de fase para
cada ponto da tabela 4.3, com o objetivo de verificagdo de uma mudanga qualitativa no plano de

fase como dito anteriormente. As figuras a seguir exibem estas propriedades.

Simulacdes numéricas para o ponto Hopf 1 dado na tabela 4.3:
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Figura 4.14: Historico de tempo com J. variando em torno do valor

referente ao ponto Hopf 1 da tabela 4.3
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Flano de Fase o. % g com %, = (0.4347 | 1.4588 ;0 ) e &_ = -0.1058 para m, = 6677
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Figura 4.15: Planos de Fase ¢ x a com J, variando em torno

do valor referente ao ponto Hopf 1 da tabela 4.3
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Na figura a seguir t€ém-se evolug@o do plano de fase a x ¢ conforme a variagao de J.

alfa

0.1
05 014 -012

detta

Figura 4.16: Evolucio do plano de fase a x q para o sistema (4.14)

com m=my, no ponto Hopf 1.

Na figura logo acima, se pode perceber a mudanca qualitativa no retrato de fase a

medida que o parametro 5. passa pelo ponto onde ocorre a bifurcacio de Hopf.

A mudanga qualitativa no retrato de fase ¢ uma caracteristica da presenga de bifurcagao.

No apéndice A.l pode-se verificar as figuras referentes aos outros planos de fase

calculados no ponto Hopf 1 da tabela 4.3.

A seguir, apresenta—se uma simulagdo numérica, para o ponto Hopf 2 da tabela 4.3:
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Figura 4.18: Planos de Fase ¢ x a com J, variando em torno do

valor referente ao ponto Hopf 2 da tabela 4.3
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Na figura a seguir, exibe-se a evolugdo do plano de fase o x ¢ conforme a variagdo de .

pelo ponto Hopf 2 da tabela 4.3.

detta

Figura 4.19: Evolucio do plano de fase a x ¢ para o sistema (4.14)

com m=my, no ponto Hopf 2.

Na figura acima se pode perceber a mudanca qualitativa no retrato de fase, pois a

medida que o parametro O, passa pelo ponto, onde ocorre a bifurcagdo de Hopf.

A mudanga qualitativa no retrato de fase ¢ uma caracteristica da presenca de bifurcacao.

Apresentam-se no apéndice A.2, as figuras referentes aos outros planos de fase, calculados

no ponto Hopf 2 da tabela 4.3.

A seguir faz-se a simula¢do numérica, para o ponto Sela n6 1, exibido na da tabela 4.3:
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Flano de Fase o x g com x; = (0.0448 [0 ;0 ) e 5, = -0.009 para m = BE7.7
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Figura 4.21: Planos de Fase o x ¢ com J, variando em torno do valor

referente ao ponto Sela né 1 da tabela 4.3
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Na figura a seguir, apresenta-se a evolu¢ao do plano de fase a x ¢ conforme a variagao de

d. pelo ponto Sela n6 1 da tabela 4.3.

theta

0045

-0.014

deftase

Figura 4.22: Evolucio do plano de fase 0 x a e ¢ X o para o sistema (4.14)

com m=my, no ponto sela né 1.

Na figura acima se pode perceber a mudanga qualitativa no retrato de fase, a medida que o

parametro J. passa pelo ponto onde ocorre a bifurcagao.

A mudanga qualitativa no retrato de fase ¢ uma caracteristica da presenca de bifurcagao.

Na figura, logo acima foi calculado a evolucao de dois planos de fase (fase 0 x ac e g x )

para melhor visualizagdo das mudancas qualitativas no equilibro das solucdes.

No apéndice A.3, exibem-se as figuras referentes aos outros planos de fase calculados no

ponto Sela nd 1 da tabela 4.3.

A partir de agora, exibem-se as simulagdes numéricas, para o ponto Sela n6 2:
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Plano de Fase o x gcom x, = (0.4177 [ 0, 0] e §, = -0.0393 para m, = B67.7
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Figura 4.24: Planos de Fase o x ¢ com J, variando em torno do

valor referente ao ponto Sela né 2 da tabela 4.3

95



Nas figuras exibidas a seguir tém-se a evolug¢do do plano de fase o x g considerando-se a

variacao de d. pelo ponto Sela nd 2 da tabela 4.3.

-041

-011

-0

alfa o -012
dettaze 013 dettaze

Figura 4.25: Evolucio do plano de fase ¢ x 0 e o x ¢ para o sistema (4.14)

com m=my, no ponto sela no 2.

Na figura exibida acima, pode-se perceber a mudanca qualitativa no retrato de fase a
medida que o parametro O, passa pelo ponto onde ocorre a bifurcacdo. A mudanca qualitativa no
retrato de fase € uma caracteristica da presenga de bifurcagdo. Na figura acima foi calculado a
evolucao de dois planos de fase (fase 0 x o e ¢ X a) para melhor visualizacdo das mudangas
qualitativas no equilibro das solu¢des. No apéndice A.4 exibem-se as figuras, referentes aos

outros planos de fase calculados no ponto Sela n6é 2, mostrado na tabela 4.3.
De acordo com a pesquisa efetuada nesta tese percebe-se, pela evolucdo dos planos de
fase, que realmente houve uma mudancga nos planos de fase conforme 0, cruzava os pontos de

bifurcacdo, o que condiz com a teoria estudada.

A seguir, para se verificar a ocorréncia de bifurcagdo, toma-se mais um pardmetro para

bifurcacdo. Considera-se esse novo parimetro como sendo a massa da aeronave.
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4.3.3 Efeito da Massa da Aeronave nos Pontos de Equilibrio:

Como visto anteriormente, existe um salto na regido de estabilidade do sistema. Uma
maneira de se tentar resolver esse problema ¢ alterando-se a massa m da aeronave, o que afetara,
entdo, a existéncia dos pontos de equilibrio. Dessa maneira pode-se tratar a massa m da
aeronave como um segundo pardametro de bifurcacdo. Apos algumas simulagdes numéricas,
tomando-se diferentes valores de m, verificamos que dois pontos limites do sistema ficam cada
vez mais perto entre si a medidas que a massa ¢ aumentada, at¢é o momento em que o salto

desaparece.

As figuras 4.26 ¢ 4.27 a seguir ilustram o comportamento dos pontos limites a medida que

a massa vai aumentando.
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Figura 4.26: Evolucao dos pontos limites em relacio ao aumento

da massa my do sistema (4.14).
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Como observado, ndo somente os pontos limites sdo movidos, mas também os pontos de
bifurcacdo sdo rearranjados. Além disso, quando a massa for suficientemente grande, dois

novos pontos de bifurcagdo aparecerdo.

3 T T T T T T T T T

4757, 4'm,, 3'm, my

my 3 m, 4'm , 475"m

theta
=
T

05 Porfos Limites (LP) se aproximam entre si

5 ! 1 ! ! ! ! ! 1 1
-0.2 -0.18 -0.16 -0.14 -012 -0.1 -0.05 -0.06 -0.04 -0.0z2 1]
dettaze

Figura 4.27: Evolucao dos pontos limites em relacio ao aumento

da massa m, do sistema (4.14).
Nas figuras 4.28, 4.29 e 4.30, exibidas a seguir, observam-se a evolugdo do ponto limite

(LP) esquerdo. Notamos que a medida que a massa é aumentada dois novos pontos de

bifurcacdo de Hopf (H) proximos ao ponto limite (LP) aparecem.
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Figura 4.28: Evolucio dos pontos limites em relacio ao aumento da massa =4.35m,.

=4, 38%m0
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theta
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T

1
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1
0.2 -0.18 -016 -0.14 012 -0 -0.08 -0.08 -0.04 -0.02 1}
dettase

Figura 4.29: Evolucio dos pontos limites em rela¢do ao aumento da massa =4.38m,.

Na figura abaixo, apresenta-se o diagrama de bifurcagdo para a condicdo m=4.47*my.

Neste diagrama s3o observados dois pares de bifurcagdo de Hopf e uma duplicagdo de ciclo
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limite que, em um dos lados se torna estavel. Conforme o valor da massa m aumenta o ponto

limite (LP) esquerdo se torna um ponto de bifurcagdo sela-n6 para valores de m>4.35.

3 T T T T T T T T T
2k ; : ]
i i H
1r H H
i i H
o . H
T 0pF . '
= . H
i i H
: NS
B H H
T T H
2 H |
: 1 L] 1 1
3 i | | i i | i i i
-0.2 -0.18 -0.16 -0.14 -012 -01 -0.08 -0.06 -0.04 -0.02 1]

deltase

Figura 3.30: Evolucio dos pontos limites em relacio ao aumento da massa =4.47m0.

Fazendo-se m=4.58*my, obtém-se um novo diagrama, como ilustrado na figura 3.31 a

seguir:
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a | i a =
= ! . ' . X
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i i H i H i i
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Figura 4.31: Evolucio dos pontos limites em relacio ao aumento da massa =4.58m,.

E interessante notar na figura 4.31 que, apesar de ainda existir uma descontinuidade no
intervalo de 0., um ciclo limite estavel atravessa essa descontinuidade dos pontos de equilibrio

quando a massa m=4.58*m.

Este fato pode fornecer uma solugdo para se conectar o comportamento de salto entre os

dois pontos de bifurcacgdo sela-no, esquerdo e direito, conforme 06, varia.

Em tal caso, o angulo de ataque pode ser alterado mudando o valor de 8., mas, entretanto
deve-se notar que ndo existe nenhum ponto de equilibrio estavel entre os dois pontos Hopf, para
angulos de arfagem 0 negativos. Realmente, pois conforme J. vai diminuindo a partir do zero, os
estados primeiramente permanecem em pontos de equilibrio estavel, e entdo salta para um ciclo
limite estavel quando J. cruzar o primeiro valor critico no qual ocorre a bifurca¢do. Conforme o

parametro 0. continua a diminuir, a oscilagdo do sistema continua até J. atravessar o segundo
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ponto critico. Quando isso ocorrer os estados irdo convergir para um equilibrio estavel
novamente, € entdo o angulo de ataque podera ser aumentado eficientemente através do controle

da deflexao de 9..

As figuras 4.32 e 4.33, a seguir, mostram o historico de tempo e plano de fases para o

sistema antes e depois do parametro . atravessar o ponto de bifurcagao sela-no.

#=(0.0;0)e &, =005 para m, = 3058 066 Plano de F
[ : T : : T bz ‘ T

ase gx 8
T

o (rad)

6 (rad)

o {radis)

100 200 300 400 500 600 0.4 03 0.2 0.1 0 0.1 02 0.3 04
tempo (s) (&)

Plano de Fase c.x 8 Plano de Fase o x g

[ I S S S NN S N 7 I S S SN N R N
[n] 0.05 01 015 0.2 0.25 0.3 035 0.4 0.45 1] 0.05 0.1 0.15 0z 025 03 0.35 0.4 0.45

Figura 4.32: Historico de tempo e planos de fase em relacio ao aumento

da massa =4.58m,, com J6,=— 0.05.
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=(0;0;0) e 8, =-0.069 para m; = 3058.065
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Figura 4.33: Historico de tempo e planos de fase em relacio ao aumento

da massa =4.58m,, com 5,=— 0.069.

Na figura 4.32 vé-se que o sistema converge para um ponto de equilibrio estavel enquanto

que, na figura 4.33, o sistema converge para um ciclo limite estavel

A figura 4.34, a seguir ilustra o desaparecimento da descontinuidade do equilibrio do
sistema quando o parametro de massa varia para m=4.61*my.
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Figura 4.34: Evolucio dos pontos limites em relacio

a0 aumento da massa =4.61m,.

Ressalta-se que na figura 4.34, os dois pontos sela-n6 desaparecem enquanto que dois

pares de bifurcacio de Hopf permanecem (Cherng, 2003).

Para se analisar o comportamento qualitativo da dinamica longitudinal de uma aeronave, as
caracteristicas e a existéncia dos pontos de equilibrio sdo muito importantes. E, dessa forma,
verificando-se que o aumento da massa m do sistema (4.14) como, por exemplo, para m=>5*my,
leva a continuidade do equilibrio do sistema para todo 8. € [-0,2 ; 0] como representado na

figura a seguir.
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Figura 4.35: Equilibrio e solu¢des peridodicas para o sistema (4.14) com m=5*m,

Observa-se ainda, que o sistema modificado tem dois pares de bifurcacdes de Hopf

subcriticas. As localiza¢des das bifurcagdes sdo dadas na tabela a seguir.

Tabela 4.4: Pontos de bifurcacio para m=5*m, .

Pontos a (rad) 0 (rad) q (rad) O (rad/s)
HPF-1 0.381108 0.531238 0 -0.084208
HPF-2 0.432570 1.541697 0 -0.105210
HPF-3 0.374950 -0.498879 0 -0.082545
HPF-4 0.439561 -1.559730 0 -0.107098

Na figura 4.35 tem-se que os pontos de equilibrio do sistema modificado
com m=35*m sdo estaveis para #<(, com excecao dos pontos entre as bifurcacdes de Hopf HPF-3
e HPF-4 dadas pela tabela 4. Da mesma forma, todos os pontos de equilibrio sdo instaveis para
6>0. Além disso, as solugdes periddicas que emergem das bifurcagdes de Hopf HPF-3 ¢ HPF-4

para 6<( sdao observadas como sendo ciclos limites estaveis. A figura 4.36 a seguir mostra o
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historico de tempo para o sistema com m=5*m), O, = — 0,0842 e condi¢des iniciais

a=0,6; 0=— 0,86 e qg=0,28.

HU=(U.E;VEIEE;UZE)ESE:VUUBAEparamU=33385
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Figura 4.36: Historico de tempo e plano de fases para o sistema (4.14) com

Figura 4.37: Espaco de fases para o sistema (4.14) com m=5*m,.
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Este resultado mostra que em 0O, = -0,0842 e condicoes iniciais o=0,6;

0=— 0,86 e q=0,28 existe um ciclo limite estdvel entre dois pontos de bifurcacdo para 0<0.

O histoérico de tempo e o plano de fase para cada ponto da bifurcagcdo de Hopf da tabela 4.4

sdo mostrados nas figuras a seguir.
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Figura 4.38: Historico de tempo para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicdes iniciais para o ponto HPF-1 da tabela 4.4.
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Plano de Fase gx 8

T -1 05 i 05

Figura 4.39: Plano de fase g x 0 para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicdes iniciais para o ponto HPF-1 da tabela 4.4.

Plano de Fase o x 8

Figura 4.40: Plano de fase 0 x o para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicoes iniciais para o ponto HPF-1 tabela 4.4.
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Figura 4.41: Plano de fase ¢ x o para o sistema (4.14)

com m=5*mge condicdes iniciais para HPF-1.

& (rad)

Girad)

Figura 4.42: Evolucio do plano de fase 0 x a para o sistema (4.14)

com m=5*mye condicdes iniciais para HPF-1.

Na figura 4.43 se pode perceber a mudanga qualitativa no retrato de fase a medida que o

parametro . passa pelo ponto onde ocorre a bifurcacdo. A mudanca qualitativa no retrato de fase

¢ uma caracteristica da presenga de bifurcagdo. Na figura 4.42 acima foi calculado a evolucao dos

109



, para o ponto HPF- 2:

3338.5

O0es numéricas

= (04326 1.5412 ;0] e & = -0.1052 para my,

planos de fase (0 x o) para melhor visualizagdo das mudangas qualitativas no equilibro das
A seguir, mostram-se os resultados das simulag

solugoes.
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0.4 : : : : : : :

Figura 4.44: Plano de fase ¢ x 0 para o sistema (4.14) com m=5*mge condi¢des iniciais para

HPF-2 da tabela 4.4.

Plano de Fase oz 8
55 : : : : : :

Figura 4.45: Plano de fase 0 x a para o sistema (4.14) com m=5*m, e condi¢oes iniciais para

HPF-2 da tabela 4.4.
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Plano de Fase ot x g
04 ' ' : : : :

01 0.2 03 0.4 0.5 0B 0.7 0.8

Figura 4.46: Plano de fase ¢ x o para o sistema (4.14) com m=5*m,e condic¢oes iniciais para

HPF-2 da tabela 4.4.

G (rad)

Figura 4.47: Evolucio do plano de fase 0 x a para o sistema (4.14) com m=5*m, e condicoes

iniciais para HPF-2.

A seguir, exibem-se os resultados da simula¢do numérica, para o ponto HPF-3:
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FPlano de Fase o x 8

-0.451

-0.4511

-0.4512

-0.4513

-0.4514

-0.4515

-0.4516

-0.4517 ' ' ' ' '
0.3752 0.3753 0.3754 0.3755 0.3756 0.3757 0.3758
oL

Figura 4.50: Plano de fase 0 x o para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicoes iniciais para HPF-3 da tabela 4.4.

w10 Plano de Fase o x g

| i 1
0.3754 0.3755 0.3756 0.3757 0.3758
oL

3 1
0.3752 0.3753

Figura 4.51: Plano de fase ¢ x o para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicoes iniciais para HPF-3.
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T Plano de Fase gx 8

-1.559 -1.5585 -1.553

Figura 4.54: Plano de fase g x 0 para o sistema (4.14) com m=5*m,

e condicoes iniciais para HPF-4.

Plano de Fase o x 8
-1.668 ! ! ! ! !

-1.5585

-1.659

i i i i i
0.4383 0.439 0.4392 0.4394 0.4395
o

Figura 4.55: Plano de fase 0 x o para o sistema (4.14)

com m=5*mge condicdes iniciais para HPF-4.
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w107 Plano de Fase o x g

i i '. i
0.4383 0.439 0.4392 0.4394 0.4395
o

Figura 4.56: Plano de fase ¢ x o para o sistema (4.14)

com m=5*mge condicdes iniciais para HPF-4.

Azl

& (rad)
-

AT

o (rad) & (rad)

Figura 4.57: Evolucio do plano de fase 0 x a para o sistema (4.14)

com m=5*mye condicdes iniciais para HPF-4.
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4.4 Conclusoes Parciais:

Nesta etapa, foi abordado o estudo da estabilidade e o comportamento da dindmica nao
linear de voo longitudinal. Foi investigado o comportamento bifurcacional da dindmica de voo
longitudinal em relacdo a dois parametros de controle: primeiramente em relagdo a deflexdo d. do
profundor e, depois em relagdo a variagdo da massa m da acronave. Fenomenos nao lineares tais
como bifurcagdes tipo sela-n6 e de Hopf foram observadas através das simulagdes numéricas das
equagoes que modelaram a dinamica da aeronave F-8, conforme a variacdo do sistema de
parametros. A ocorréncia de bifurcacdes do tipo sela-nd e do tipo Hopf podem resultar em
comportamentos de salto e oscilagdes de arfagem. Esses saltos podem provocar uma
descontinuidade no equilibrio do sistema, sendo que essa regido onde exista descontinuidade

pode significar que a aeronave estd experimentando situagdes de estol.

Estes resultados estdo de acordo com a literatura existente sobre o assunto. As
descontinuidades do equilibrio do sistema causado por essas bifurcagdes podem contribuir para

comportamentos repentinos de saltos na dindmica de arfagem da aeronave.

Como dito anteriormente, a analise bifurcacional do sistema foi executada considerando os

dois parametros de controle; a deflex@o 6. do profundor o a massa m da aeronave.

Do estudo numérico efetuado, pode-se concluir que o parametro de controle m, utilizado
nesta pesquisa, como sendo a massa da aeronave, pode desempenhar um papel importante na

dindmica de v6o longitudinal.

Tais observacdes podem ser muito importantes para o projeto de aeronaves quando a

mudanca de massa se tornar significante.

A seguir completa-se o estudo da dindmica nao linear com a aplicagdo de um projeto de

controle no sistema (4.44), o que sera explicitado no proximo capitulo.
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Capitulo 5

Projeto de um Controle Otimo para o Véo Longitudinal da

Aeronave F-8.

Neste capitulo aplicam-se duas estratégias de controle Otimo para o movimento
longitudinal da aeronave F-8 “Crusader”. O objetivo ¢ estabilizar o angulo de ataque quando em
regides proximas ao angulo critico da aeronave em regides abaixo do angulo de estol. A primeira
e a segunda estratégia de controle foram propostas na literatura corrente, a primeira em Garrard
(1977) e a segunda estratégia foi proposta por Rafikov e Balthazar (2004, 2005, 2006). Busca-se

a técnica de maior eficiéncia.
5.1 Projeto de Controle Linear e Nao Linear.

Analisa-se um projeto de sistema de controle ndo linear de voo longitudinal da aeronave F-
8, para ser usado em altos angulos de ataque, com o objetivo de reduzir as oscilagdes e
conseqiientemente a perda de altitude, durante estol e aumentar a magnitude do angulo de ataque

desde que a aeronave possa se recuperar do estol.
Um método para a sintese do sistema de controle de voo ¢ desenvolvido, e o desempenho

desse método de sistema de controle ¢ comparado ao desempenho de um sistema de controle

projetado pela teoria de controle 6timo quadratica linear.
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Para efetuar este estudo, inicialmente discute-se a modelagem matematica do sistema a ser
tratado. Esclarece-se que o modelo matematico ¢ o mesmo que o estudado anteriormente.
Entretanto fazem-se necessarias algumas consideracdes adicionais para o projeto de controle que

sera exibido a seguir.

5.1.1. Modelagem Matematica

Para efetuar esse estudo consideraremos a mesma aeronave (F-8) e as mesmas condigoes de
voo dado no capitulo 4, ou seja, assume-se que a aeronave se encontra em regime de voo em uma
velocidade constante de u=257.7 m/s (845,6 ft/s) em uma altitude de 30.000 ft ¢ com massa m
inicial my= 9773 kg (667,7 slugs).

Primeiramente, considera-se uma condi¢do de nivel de voo com 6y = 0, assume-se também,

que O =A0 e:

2 2
005921—% cosa;l—%
o 3 (5.1)
sinfd=0—— sinag = o ——
6 6

Substituindo (5.1) em (4.1) — (4.3) e assumindo os valores dados pela tabela 4.2 obtém-se o

sistema dado a seguir:

1 = 84500 —281.670°0 —32.20 +5.376" + 124a” +0.255,a (5.2)
¢ =0.0380 — 2’0 —0.0196” — 0.038a> — 0.896¢ + 3.4860” — 53)
~0.2158, +0.285,a> + 0.475%a +0.635" '

0 =-0.3960 —4.187a —3.564a” —20.9675, + 6.2655,a° + (5.4)

+465°a +61.45.
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Assumindo que a aeronave voa a uma velocidade constante, temos que # =0 e tomando os

parametros (GARRARD, 1977) ¢ =0.044rad e J, =-0.009 rad e, considerando as novas
variaveis @ =a +0.044 ¢ 5, =0, —0.009 substituidas em (5.3) e (5.4) e, alterando a notagdo de

a e o, para o e J,, obtém-se as seguintes equacdes em desvios:

a=0-a’0-0.088a0-0.877c +0.47a* +3.846a° —

5.5
~0.2156, +0.285,a” + 0.475%c +0.635° —0.0196° -2

0 =-0.3960 —4.208c — 0.47a* —3.564a° —20.9675, +

(5.6)
+6.2655,0° +465° +61.45°

A seguir exibe-se uma sintese do controle para o problema, em analise .

5.1.2. Sintese do Controle.

Sintetiza-se um controle linear para (5.5) e (5.6) para comparagdo com o controlador nao

linear.

Entdo, desprezando os termos nao lineares do sistema de equagdes (5.5) e (5.6) tem-se:

a=0-0877a—-0.2156, (5.7)

6 =—-0.3960 —4.208c — 20.9675, (5.8)

Fazendo a =x,, 0 =x,, 0=x, ¢ O, = u tem-se:

%] [-0877 0 1 Tx7] [-0215
L=l 0 0 1 x|+ 0 |u (5.9)
i | |-4208 0 —0396| x| |-20976
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ou seja,

X = AX +bu
5.1.3 Deducao da Lei de Controle

O controle ¢ escolhido para minimizar o indice de desempenho quadratico.
_ | 2
J—EIO [x70x +ru it (5.10)

O controle linear 6timo é:
1=—r"b"PX (5.11)

onde P ¢ a solugdo definida positiva da equacao da matriz de Riccati (ANDERSON, 1990):

A"P+PA-Pbr'b"P+0=0 (5.12)
A escolha de:
025 0 0
o= 0 025 0 e r=1
0 0 025
leva & seguinte lei de controle:
4 =-0.053x, +0.5x, +0.521x, (5.13)
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que foi encontrado para dar uma boa resposta, sem exceder a deflexdo maxima da

cauda de 25° e a taxa de deflexdo de cauda de 60°/s, considerada como sendo razoavel.

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz

M = ‘B | AB | AZB‘ que ¢ 3#0, pois o determinante de M ¢é -64.5988 e, portanto diferente de

Zero.
Os autovalores da matriz A em (5.9) (sem controle) sdo:
7\,1 =0
Ao =-0.2415 + 2.0455i

A3 =-0.2415 - 2.04551

Dado a lei de controle (5.13) e substituindo-se em (5.9) tem-se:

5] [-0877 0 1 Tx7 [-0215
HLl=[ 0 0 1 |x,|+| 0  |(=0.053x,+0.5x, +0.521x;)
i | |-4208 0 —0.39 | x,| |-20.976

A nova matriz A é:

~0,.865605 —0,1075  0,887985
A= 0 0 1
~3,096272 —10,488 —11,324496

cujos auto valores da nova matriz A sdo:

A1 =-9.9664
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A =-1.7108
A3 =-0.5129

Assim, o projeto de controle apresentado estabiliza o sistema.

Nas equagdes nao lineares (5.7) e (5.8) os termos envolvendo
8", n=2,34,..,ea"d", n,m=1,2,3,... sdo eliminados, pois estes termos sdo pequenos e, a técnica

de controle, em questdo, ndo pode contar com termos nao lineares.

As equacdes ndo lineares do movimento sdo, agora, escritas, na forma matricial, na forma

%] [-0877 0 1 Tx
L=l 0 0 1 |x|+
% | |-4208 0 —0.396] x,

—x;x, —0.088x,x; —0.019x; +0.47x] +3.846x;
+ 0 + (5.14)
—0.47x] —3.564x]

[ -0.215
+ 0 7
| —20.976

X = AX +¢(X)+bu  (5.15)

onde X, 4, b e u sdo iguais ao do caso linear, e ¢X), ¢ uma funcdo vetorial analitica

representando as nao linearidades do sistema.
A otimizagdo do sistema esta, como no caso linear, em determinar o controle de feedback
que transfere qualquer estado inicial para a origem e que minimiza o indice quadratico de

desempenho (5.11).
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O controle de feedback otimo (Lee, 1967) ¢ da forma:

Y.
_ Ll
H=757 7 ox

onde V(x) satisfaz a equagdo diferencial parcial a seguir:

T T T
o AX+8V ¢—18V br‘lea—V+XTQX=O,
oX oxX " 40X oX

(5.16)
7(0)=0

Desde que, a equagdo (5.16) ndo pode ser resolvida analiticamente, procedimentos de
perturbagdes sdo usados para se obter uma solugdo simplificada (Garrad, 1967 APUD Garrard,

1977). Dessa forma, a solugdo para (5.16) pode ser representada como uma série na forma:

VX =37, 5.7

HX)=> [, (X) (5.18)

onde f,+; € da ordem n+/ em X, entdo os V,’s sdo dados pela equagao:

125



aVOTAX 1o7, S

——br +X'0X =0
oX 4 X oX
i?qu 14;¥'___£ E}L:T l",—ll)T.EZEEL___l.EapaT l",—lb7ﬁéapl 69?; .f; _
oX 4 0X oX 4 00X oX oX
(5.19)
T T T
LRTANR LA R LA
4 0X 4 0X oX 4 o0X oX
T n—1 T n—1
+% n+l +Z% ntl-k ZaV br _lbr%zo
oX = o0X 4 oX oX
Assim, o controle 6timo resultante sera:
U= —r*leZ% (5.20)

n=0 éiXT

Deve ser notado que V) é uma fungdo quadratica em X, V; cubica em X e, em geral, V;, € de

ordem n+2 em X. A solugdo de V, leva para o termo de controle de ordem n+1.

Para o modelo nao linear, obtém-se, entdo:

HX) =D fo.(X)

n=1

(5.21)
0.47x —0.088x,x, —0.019x; 3.846x]) — x]x,
= 0 + 0
-0.47x; -3.564x;
A solugdo da primeira equagdo em (5.17) tem a seguinte forma
V,=X"PX (5.22)
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onde P ¢ a solugdo definida positiva de (5.12).

Com o intuito de se comparar o controle nao linear com o linear, os valores de Q e r usados
na derivagdo do controle linear sdo também usados na derivagdo do controle ndo linear. Dessa
forma, a solugdo P ¢ a mesma como no caso linear e os termos lineares do controle sdo os

mesmos do controlador linear desenvolvido.

A determinagao do controle ndo linear ¢ trabalhosa. A seguir, exibe-se o algoritmo geral

para a resolugao de V, , n=1,2,3,...

Algoritmo geral para a resolucao de V,, , n=1,2,3

n+2—k n+2 . ‘
. _ n (n+2—j-k) ..j
1. Assumindo que V, = E E Apiy i i XX,
k=0 j=0

2. Calcula-se % R
oX

3. Substitui-se v, em (5.19),
oX

4. Considerando-se a soma de coeficientes de termos iguais como sendo zero,

n

5. Resolvem-se as equacdes algébricas para a,, ;...

Apos V, ser obtido; (Z? pode ser calculado e entdo substituido em (5.20) para a obtengao

de x,+; . Para o controle de segunda ordem, dez coeficientes devem ser encontrados. Quatro deles

N < ov, .
sao proximos de zero e a expressao resultante para V7, % e u 2 ¢ dada por:

V, =0.058x; —0.077x.x, +0.002x.x, +0.045x,x; —
—0.015x; —0.003x,x,x,

127



5 0.174x] —0.154x,x, +0.004x,x, + 0.045x; —0.003x,x,
a—)V(l = —0.077x +0.09x,x, —0.045x; —0.003x,x,
0.002x; —0.003x,x,

1, = 0.04x] —0.048x,x, +0.004x,x, +0.005x; —0.003x,x,

Somente os dois primeiros termos de x , sdo significantes, entdo:
1, =0.04x] —0.048x,x,

Para os termos cubicos, assumimos que a forma de ¥, tem 15 coeficientes desconhecidos,

mas somente dois deles sdo significantes.

Dessa forma, o controle cubico ¢ dado por:

1, =0.374x) —0.312x/x,

O controle nao linear incluindo termos até terceira ordem é:

1 =0.053x, +0.5x, +0.52, x, +0.04x, —0.048x,x, +
+0.374x’ —0.312x/x,

5.1.4. Resultados das Simulacdes Numéricas.

A seguir, exibem-se os resultados com e sem controle, utilizando o controle linear
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Sistema sem controle

- 2280
-~ 301
- 33

!

termpo (=)

Sistema sem controle para valores iniciais 0=29.9°, 30.1° e 33°.

Figura 5.1

Sistema com controle linear

— 224°
— 30.1°
— 33

|||||||||||||||||||||||

Fmmmmmmdm=——=T

0.1 f-nee

termnpo (s)

=29.9°, 30.1° e 33°.

lores iniciais o

mear para va

Sistema com controle li

Figura 5.2

Exibem-se, agora, os resultados com e, sem controle, utilizando-se o sistema nao linear:
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28 : : : : : : : : :

— 2280

0 05 1 1.5 2 25 3 3/ 4 45 &
Tempa (5)

Figura 5.3: Sistema nio linear sem controle para valores iniciais ®=29.9°, 30.1° e 33°.

Introduzindo-se o controle de 2* ordem com condig¢do inicial de 6=0 e g=0 tem-se:

| T A

— 229

] 05 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5 5
Tempa (5)

Figura 5.4: Sistema nio linear com controle de 2 ordem para a=29.9°, 30.1° e 33°.

Tomando, agora, a condicao inicial 6 =0.5 e =0, obtém-se:

130



& (rad)

{) AT U T NN SN NN S S
0 0.4 1 1.8 2 24 3 34 4 4.5 a
Tampa (5)

Figura 5.5: Sistema nio linear com controle nio linear de 2 ordem para a=29.9°, 30.1° e 33°

e condicao inicial 0=0.5 e ¢=0.

Alterando-se a condicao inicial para 6 = 1 e g=0, obtém-se:

& (rad)

1o I S S S T T T
] 05 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5 5
Tempa (&)

Figura 5.6: Sistema utilizando controle nio linear de 2* ordem para =29.9°,30.1° e 33° ¢

condic¢ao inicial 0 =1 e ¢g=0.
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No caso de se considerar termos de terceira ordem 6=0 e q=0, obtém-se:

ol ] — e
H : : — ap.1°

0 05 1 1.5 2 245 3 35 4
Tempa (5)

Figura 5.7: Sistema utilizando controle no linear de 3” ordem para a=29.9°,30.1° ¢ 33° ¢
condicao inicial 0 = 0 e g=0.

Para este caso de terceira ordem e com condi¢ao inicial 8=0.5 e q=0, temos:

a (rad)

nz i i i | I I
0 045 1 1.4 2 24 3 34 4
Tempa (5)

Figura 5.8: Sistema utilizando controle nio linear de 3* ordem para =29.9°,30.1°e¢ 33° ¢
condicao inicial 0 = 0.5 e ¢g=0.
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E para condicao inicial 6=1 e g=0, obtém-se:

& {rad)

) A T U A A R SN S
] 05 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5 =]
Tempo (5)

Figura 5.9: Sistema utilizando controle nio linear de 3" ordem para a=29.9°,30.1° ¢ 33° ¢
condicao inicial 0 =1 e g=0.

Ressalta-se que o controle ndo linear depende das condicoes iniciais de 0 como
mostrado nas figuras, a seguir, o que mostra a necessidade de um formalismo melhor da

sintese de controle do que o exposto em Garrard (1977).

Considerando os controles de segunda e terceira ordem para 6=0.5 e q=0:

a (rad)
& (rad)

05 A : N S ; I S

o5l i i i i 0 o T S T N S
a 05 1 15 2 25 3 35 4 45 a a 05 1 15 2 25 3 35 4 45 &
Tempo (&) Tempa (5)
Figura 5.10: Sistema utilizando controle nio linear de 2° e 3" ordem para a=29.9°, 30.1° e
33° e condicio inicial 0 = 0,5 e ¢g=0.
No caso em que as condigdes iniciais sao 6=1 e q=0, tem-se:

133



e R e S B

05

— 229
— 307

04

03

02

& frad)
& frad)

01

01

02

0 I S N T U NN N N S | I T N N R N S R
a D& 1 15 2 25 3 36 4 45 a a 05 1 15 2 25 3 35 4 45 &
Tempo (5) Tempo (5)

Figura 5.11: Sistema utilizando controle nio linear de 2° e 3" ordem para a=29.9°, 30.1° e

33° e condicao inicial 0 = 1 e g=0.

5.1.5 Conclusoes Parciais:

Observa-se que o controle ndo tem maior eficdcia a partir de um angulo de “pitch” maior

que 28°.

A conclusdo que se obtém € que se deve projetar um tipo de controle mais eficaz o que

sera abordado na seqiiéncia deste trabalho.
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Agora, utilizar-se-a a técnica de controle desenvolvida recentemente pelo Professor Dr.
Marat Rafikov e pelo orientador Prof. Dr. José Manoel Balthazar (Rafikov, Balthazar, 2004;
2005a; 2005b) que propuseram uma metodologia para encontrar um controle 6timo linear
realimentado onde se encontram condi¢des para a aplicagdo do controle linear em sistemas nao-
lineares (Rafikov, Balthazar, 2004; 2005a; 2005b) a qual se mostrou ser adequada a analise da

dinamica ndo linear de voo longitudinal, abordada no presente trabalho.

Antes de se utilizar esta técnica, apresenta-se a sua formulacao sintetizada:

5.2 Formulac¢ao do Problema de Controle Linear com Retroalimentacio .

Considera-se um sistema dindmico, da seguinte forma:

x=Ax+g(x)+U (5.23)
Onde:

xe€R". Vetor de estado,

Ae R™" . Matriz constante,
g(x) : vetor de func¢des continuas e,

funcao de controle U , da seguinte forma:

U=ii+u, (5.24)

cujas componentes serdo descritas, logo abaixo.

Esclarece-se que se deve escolher a lei de controle U que levara uma solug¢do do sistema
dindmico (5.23) indesejada para uma desejada, quer ela seja um ponto fixo de equilibrio, uma
orbita periddica ou uma nao periodica (Cadtica). Para se atingir este objetivo, procede-se como

sera explicado a seguir.
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Nota-se que na teoria do controle existem dois tipos de problemas, sendo o primeiro deles
a funcdo do controle u(?), que deve ser encontrada como uma fungdo do tempo, ou seja, nesse
caso a fun¢@o de controle 6timo determina uma trajetoria 6tima que corresponde a uma condigao
inicial dada do sistema. No segundo caso, a func¢ao de controle u(z,x), que depende do tempo e de
variaveis de estado; este tipo de controle ¢ chamado controle com realimentacdo podendo ser

aplicado para qualquer condigao inicial.

Se as varidveis do sistema sdo desvios do regime desejado, o controle 6timo estabiliza em
torno da trajetoria desejada, minimizando o funcional que caracteriza os desvios quadrados da
trajetoria e do controle do regime desejado (Schmid, Rafikov, 2004; Rafikov, Balthazar, 2005a;

2005b).

A seguir, discute-se a formulag¢ao do controle 6timo com realimentagao.

Seja x uma funcdo vetorial que caracteriza a trajetoria desejada.
Toma-se u (que mantém o sistema controlado, na trajetoria desejada) descrito como:
i=X—A%—g(%) (5.25)

O vetor de controle u, que estabilizara o sistema dinamico considerado em torno da

trajetoria desejada, assumira a seguinte forma:

u, = Bu (5.26)

onde B e R™™ é uma matriz constante.

Definindo
y=x—-X (5.27)
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como sendo o desvio da trajetoria do sistema (5.23) da trajetdria desejada, e admitindo-se (5.24) -

(4.4) chega-se a equacao em desvios:

y=Ay+g(x)—g(x)+ Bu (5.28)

A parte ndo-linear do sistema (5.28) pode ser escrita como

8(x) = g(xX) = G(x,X)(x = X) (5.29)

onde G(x,X) ¢ uma matriz limitada, cujos elementos dependem de x ¢ X . Admitindo (5.29), o

sistema (5.28) tem a seguinte forma:

y=Ay+G(x,X)y + Bu (5.30)

Rafikov e Balthazar (Rafikov, Balthazar, 2005a; 2005b) formularam o seguinte teorema:

Teorema

Se existem as matrizes Q e R, definidas positivas, sendo Q simétrica, tais que a matriz

0=0-G"(x,¥)P- PG(x,X) (5.31)

seja definida positiva para G limitada, entdo o controle com realimentagao

u=—R'B'Py (5.32)

¢ 6timo para transferir o sistema nao linear (5.30) de qualquer estado inicial ao estado final

() =0 (5.33)
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minimizando o funcional
J=["0y+u"Ru)dt (5.34)
0

onde a matriz simétrica P ¢ calculada da equagdo algébrica ndo linear de Riccatti:
PA+A"P—-PBR'B"P+0=0 (5.35)
onde as matrizes Q € R e R € R"" sdo constantes, definidas positivas.

Prova: Seja o controle linear com realimentacao (5.32) com a matriz P determinada pela equacao

(5.35) que transfere o sistema nao-linear (5.30) de qualquer estado inicial ao estado final (5.33)

minimizando o funcional em forma (5.34) em que a matriz Q ¢ determinada.

Conforme programacado dindmica (Bellman, 1957) se o minimo do funcional (5.34) existe
e V¢ uma fun¢ao suave de condigdes iniciais, entdo ela satisfaz a equagdo de Hamilton — Jacobi —

Bellman :
rnuin(cil—lt/+yTQy+uTRu]:O (5.36)
Considera-se a fungdo de Lyapunov
V=y'Py (5.37)

onde P ¢ matriz positiva definida, simétrica e satisfaz a equacao de Ricatti (5.32).
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A derivada da fung¢do V, calculada na trajetoria 6tima com o controle (5.31) ¢

V=y'Py+y'Py=
=T A" +yTGT (x,%)-y"PB(R")Y BT 1Py + y' P[4y +G(x,X)y—BR'B"P y]=

=y (4" P+PA-PB(R' B"P-PBR'B"Ply+ y'[G" (x,X)P+ PG(x,%)]y

Substituindo ¥ na equacio de Hamilton — Jacobi — Bellman (5.36), obtém-se

y'[A"P+PA-PB(R) B"P—PBR'B"Ply+ y'[G” (x,X)P + PG(x,%)]y +

+yTQy+uTRu =0
ou
y'[A"P+PA-PBR'B"P+G" (x,¥)P+ + yPG(x,%) + 0]y =0
de onde segue
0=0-G"(x,%)P-PG(x,%) (5.38)

Para as matrizes O e R positivas definidas o sistema controlado (5.30) é assintoticamente
estavel, pois existe a fungdo de Lyapunov (5.37) positiva definida, cuja derivada

V=- yTQ vy —u’ Ru, calculada nas trajetorias 6timas do sistema (5.30) é definida negativa.

Observando que conforme a teoria de controle 6timo de sistemas lineares com funcional
quadratico (Bryson, Ho, 1975), a equagdo nao-linear algébrica de Riccati (5.32) possui Unica
solucdo positiva simétrica P>( para quaisquer R>0 e Q>0 dadas, conclui-se entdo a

demonstracao do teorema de Rafikov e Balthazar (Rafikov, Balthazar, 2004, 2005).
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A resolucdo do problema de sintese de controle 6timo exposto (5.30)-(5.34) pode ser

resumido utilizando o fluxograma da figura 5.12.

Inicio

»
>
A

A

Passo 1: Para as matrizes dadas A e Q resolver a
equagdo algébrica de Riccati encontrando a matriz
P.

PA+A"P-PBR'B"P+0=0

A 4

Passo 2: Calcular a fungio de controle.

u=-R"'B"Py

A 4

Passo 3: Calcular as trajetorias 6timas, integrando
o sistema:

y=Ay+G(x,X)y+ Bu

A 4

Passo 4: Verificar se a condigao ¢ satisfeita:

0=0-G"(x,3)P - PG(x,%)

Nao

escolher outra matriz Q

Sim

Fim

Figura 5.12: Fluxograma da Sintese do Controle Otimo.
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Utilizar-se-4, o teorema acima, nos casos que foram obtidos na analise bifurcacional da
dindmica de voo longitudinal da aeronave F-8 “Crusader” (Pereira, 2006), obtidas por ocasido do

capitulo 3 visto anteriormente, com o objetivo de demonstrar a eficiéncia desta teoria de controle,
porém sem esgotar todas as possibilidades.
5.3. Controle Linear Otimo para o Modelo adotado de voo longitudinal

As equacdes que descrevem o modelo de voo longitudinal sdo as seguintes:

a =qcos” a+0.0381cos” acos @ —(1/m)(564.434a —1693.301c’ ) cos’ aW —
(1/m)(35.145a — 6.560c” +144.0965, —316.309a5. —421.74557 ) cos” a
(025a+6,)+U

0=q

g =—(1/m)264.409g + (1/ m)(622.222c —1866.667cc> ) cos aW —(1/ m)(3423.386¢c —
641.885a” +14035.8835, — 7702.619a°5” —41080.6345”) cos(0.25¢ +6,)

Utilizando a técnica de controle, exposta, através do teorema 1 (Rafkov e Balthazar)

obtiveram-se os seguintes e importantes resultados:
5.3.1 Primeiro caso:
Tomando-se os valores iniciais:

m=9773kg;a =0.4rad;0 =-1.5rad;q =0.1;6, =—0.11rad ,

determina-se a matriz A:

A=|a, ay, a,, (5.39)
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cujos elementos a; sdo dados por:

a,, =—20cosasina —0.0762 cos & cos g sin @ — (0.8453 - 7.6081a* ) cos &’ /
(14+1.7099 % 10% &*) + 3(0.8453c — 2.5360a* ) cos & /(1+1.7099 #10% ) sin ax +
1.0259-10%(0.8453a — 2.5360a* ) cos &® /(1+1,7099 * 107 ) & — (0.0469
~0.0295¢ +0.0261a) cos & cos(0.25a — 0.11) + 2(0.0469¢ — 0.0098¢° — 0.0229 +
0.0130¢%) cos & cos(0.25¢a — 0.11) sin & + 0.25(0.0469¢: — 0.0098¢° — 0.0229 + 0.0130*)
cosa’ sin(0.25a —0.11)
a,, =cosa’
a,; =—0.0381cos &’ singq
a,, = (0.9319 ~8.3870% ) cos a /(1 +1.7099 *10% &*) — (0.9319¢ — 2.79570° )sin at /
(14+1.7099%10% &) —1.0259 *10%(0.9319¢ — 2.7957¢* ) sin & /(1 +1.7099 *10% &) —
1.0259%10% (0.9319¢ — 2.7957a ) cos & /(1+1.7099 *10% ¢ > &r*® — (4.5688
—2.884007 + 2.5379a) cos(0.25¢ — 0.11) + 0.25(4.5688cx — 0.9613c> — 2.2304
+1.2690)sin(0.25¢ — 0.11)
a,, = —0.3960
ay,, =0
- (5.40)
a, =1

a,;, =0

A matriz B, neste caso, é tomada como sendo

1
B=|0 (5.41)
0
X, — X, 0.43 025 0 0
Escolhendoy=|x,-X,|, X=| 0 | e a matriz 9= 0 025 0 definida
Xy — X, 0 0 0 025

positiva; que substituidas na matriz 4, obtém-se:
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~0.6003 09714 0
A=|-42266 —0.3960 0 (5.42)
0 1 0

A controlabilidade do sistema dindmico, em questdo, ¢ obtida calculando-se o posto da

matriz M =|B| AB| A°B|.

Obteve-se que a matriz M, tem posto 3, pois o determinante de M ¢ 17.8644 e portanto

diferente de zero.

A seguir, obtem-se a matriz P:

0.3993 -0.0682 -0.2500
P=-0.0682 0.0551 0.0591 (5.43)
—-0.2500 0.0591  0.2833

Através da solu¢do da equacao algébrica de Riccati (5.35), utilizando-se o MatLab® , tem

—se que a funcdo de controle 6timo u, para este caso, tem a seguinte forma:

u =0.9531x, —0.2133x, —0.500 x,. (5.44)

Os resultados obtidos, logo acima, sdo ilustrados através da figura 5.13, onde se exibem os

resultados com e sem controle, demonstrando,desta forma a eficacia do processo utilizado.

143



— Control

Uncontraled

o

07

O1F

250 300 350 400 480 SO0

180 200

100

trolado para os valores

a0 con

Sistema controlado e na

Figura 5.13

0, =-0.11rad

q=0.1;

b

-1.5rad

0=

0.4rad,

b

9773kg

m=

(]
wn
£
Q
]
)
2 .
S 3
N
2 2
m o
—
—
& T
g w ! o & @
2 = N ST RN
= >
= H <o ~ N ~
° o S 5 &
ko A
o o
Q < - a =
< SS S 3 &
o < X [
= Q o0
= s % !
= = h
m B —
g
2 S ..
Q BN $—
g 2z 3 > &,
D S N~ < 172}
= o N e)
< = <t = o]
m m o M ..m
Q n 4 m
- 9] (e Q
= 0 S 3 ‘R
= n L2 S ) SJ
“z ! i) 72 3
S 3 S < & >
= 5 O ~ B=! ke
= = 7] \O m o
= 15) < O D)
2 9 s a g
V) o} = S 5
=% = < MM —_—
77 =® A~ A )
wn
M o
T
wi B8

144



a,, =26 cosasina —0.0762 cos a cos gsina — (0.8453-7.6081a* ) cos a” /
(1+1.7099%10% ) +3(0.8453 — 2.5360a° ) cos &> /(1+1.7099*10% & )siner +
1.0259-10% (0.8453 —2.5360a° ) cos & /(1+1,7099*10% )2 ™ —(0.0473
~0.0295a +0.0251r) cos &> cos(0.25a —0.1058) + 2(0.0473c — 0.0098¢ > —0.03464)
cos & c0s(0.25a —0.1058)sina + 0.25(0.0473a —0.0098a> —0.0221+0.0125a %)
cos a’sin(0.250 —0.1058)
a,, =cosa’
a,; =—0.0381cos &’ sing
a, =(0.9319-8.3870a) cosa /(1 +1.7099%10% &) — (0.9319a — 2.7957a* )sinat /
(1+1.7099*10% ) —1.0259%10% (0.9319¢ — 2.7957c:*)sinat /(1+1.7099*10% o)
1.0259*10% (0.9319a —2.7957a* Y cos a /(1+1.7099%10% )2 ™ — (4.6106
—2.88400* +2.4410cr) c0s(0.25a —0.1058) + 0.25(4.6106c —0.9613c* —2.1512
+1.2205a% )sin(0.25¢ —0.1058)
a,, =—0.3960
a,, =0
a, =0
a,, =1

a;,;, =0

A matriz B é da forma:

1
B=|1
0
X, — X, 0.37 025 0 0
Ondey=|x,-X,|,x=| 0 |eamatrizQ=| 0 025 0 | ¢definida positiva.
Xy — X, 0 0 0 025

Substituindo-se os valores descritos na matriz de estado tem-se:
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03265 0.8692 0
A=-5.0930 -0.3960 0
0 1 0

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M =|B| AB| A*B
p

que € 30, pois o determinante de M ¢ 36.2282 e portanto diferente de zero.

Logo apos, obtem-se a matriz P, onde temos:

4.6289 —-0.9406 -1.6203
P=-0.9406 0.6762 0.6203
-1.6203  0.6203 19185

Resolvendo a equagdo algébrica de Riccati (5.35) a fungdo de controle 6timo u tem a
seguinte forma:

u=3.68883 x, —0.2644 x, -1 x,.

As trajetorias o do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:
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OBS: Como o controle

massa da aeronave, do contrario somente muda-se as condig¢des iniciais e aplica-se 0 mesmo

5.3.3 Terceiro caso

controle

Procedendo-se de maneira semelhante ao efetuado no primeiro caso, tem-se para as

condigdes iniciais com Bifurcacao de Hopf:

0;8, =—0.1062rad

0.4360rad;0 =—-1.4773rad;q

m=6067.7;c

Obtém-se a matriz A:
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com elementos a; dados por:

a,, =26 cosasina —0.0762 cos a cos gsina —(0.8453-7.6081a* Y cos a” /
(1+1.0276 %107 ) +3(0.8453@ — 2.5360° Y cos &> /(1+1.0276*10” & )sinar +
1.0259-10% (0.8453@ —2.5360a° ) cos & /(1+1,0276*10” &) ™ —(0.0473
002950 +0.0251r) cos &> cos(0.25a —0.1062) + 2(0.0473 —0.0098¢* —0.0222+0.0126¢%)
cos & c0s(0.25¢ —0.1062)sinc +0.25(0.0473 —0.0098¢* —0.0222+0.0126¢%)
cos a*sin(0.25¢c —0.1062)

a, =cosa’

a,; =-0.0381cos a’sing

a, = (0.9319-8.3870a ) cosa /(1 +1.7099%10% &) - (0.9319¢ — 2.7957a* sinet /
(141709910 ) ~1.0259*10% (0.9319 —2.7957¢* )sine /(1+1.7099%10% ¢ ®)? & —
(4.6067 —2.88400 +2.4503a) cos(0.25 — 0.1062) +0.25(4.606 7t — 0.9613a* —2.1588
+1.2251a)sin(0.25a — 0.1062)

a,, =—0.3960
a,, =0
a, =0
a,, =1
a,; =0
€ matriz
1
B=|0
0
X, — X, 0.43 025 0 0
Tem-se y=|x,-X, |, x=| 0 |ematrizQ=| 0 025 0 | definida positiva.
Xy — X, 0 0 0 025
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Substituindo os valores em questao na matriz 4, obtem-se :

-0.0153 0.8108 O
A=|-52015 -0.3960 0
0 1 0

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M = |B | AB | AZB|

que € 30, pois o determinante de M ¢ 27.0558 e portanto diferente de zero.

Finalmente, obtem-se a matriz P :

0.7128 —-0.0449 -0.2500
P={-0.0449 0.0728  0.0350
-0.2500 0.0350  0.2278

Resolvendo-se a equacao algébrica de Riccati, a fungao de controle 6timo u obtem-se :

u=1.5271x —0.2046x, —0.500 x,.

As trajetorias do sistema dindmico em questdo, sem controle e do sistema controlado, sdo

ilustradas a seguir:
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Figura 5.15: Sistema controlado e nio controlado para os valores

m=9773kg;a = 0.4360rad;0 = —-1.4773rad; q = 0;6, = —-0.1062rad

5.3.4 Quarto caso:

Para as condigdes iniciais com Bifurcagao Sela No:

m =667.7;a =0.0448rad; 0 = Orad;q = 0;0, = —0.0090rad , determina-se a matriz A como

sendo:
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a,, =—26cosasina —0.0762 cos a cos gsina —(0.8453-7.6081a* Y cos a” /
(1+1.0276%10” &) +3(0.8453c — 2.5360a* ) cos &> /(1+1.0276*10% & Ysina +
1.0259-10% (0.8453 —2.5360a* ) cos & /(1+1,0276 %10 &)> ™ —(0.0473
—0.0295¢:% +0.0251ar) cos &> cos(0.25a —0.1062) + 2(0.0473 — 0.0098¢* —0.0222+0.0126a°)
cos & c0s(0.25a — 0.1062)sinc +0.25(0.0473 —0.0098¢° —0.0222+0.0126a°)
cos & *sin(0.25a —0.1062)

a, =cosa’

a,; =-0.0381cos &’ sing

a, = (0.9319-8.3870a) cosa /(1+1.7099%10% &) - (0.9319¢ — 2.7957a* )sinat /
(14+1.7099%10% &) —1.0259*10% (0.9319 — 2.7957¢* )sina /(1+1.7099%10% ¢ ®)? &> —
(4.6067 —2.8840c> +2.4503a) c0s(0.25¢ — 0.1062) + 0.25(4.6067cr —0.9613¢* — 2.1588

+1.2251a)sin(0.250. — 0.1062)
a,, =—0.3960

€ a matriz B:

1
B=|0
0
X, — X, 0.04 025 0 0
Tem-se, neste caso, y=|x,—X, |, ¥x=| 0 | eamatriz Q=] 0 025 0 | sendo
Xy — X, 0 0 0 0.25

definida positiva.

Substituindo-se os valores na matriz 4, temos:
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-0.0153 0.8108 O
A=|-52015 -0.3960 0
0 1 0

Da mesma forma que anteriormente, para se verificar a controlabilidade do sistema
dinamico em questao, calcula-se o posto da matriz, que € 3 , pois o determinante de M ¢ 27.0558

e portanto diferente de zero (quando o sistema dinamico considerado ¢ controlavel).

Logo apods, obtem-se a matriz P, onde temos:

0.7128 —0.0449 -0.2500
P={-0.0449 0.0728  0.0350
-0.2500 0.0350  0.2278

Resolvendo (2.13), a fungdo de controle 6timo u tem a seguinte forma:

u=1.5271x, —0.2046x, —0.5000 x,.

As trajetorias a do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:
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Figura 5.16: Sistema controlado e ndo controlado para os valores

m=9773kg;a = 0.0448rad ;0 = Orad; q = 0;6, = —0.0090rad

5.3.5 Quinto caso:

Para as condigdes iniciais com Bifurcagdo Sela No6:

m=667.7,a =0.4177rad;0 = Orad;q = 0;5, = —0.0999rad

Determina-se a matriz A como sendo:

TG R LE

A=|ay a, ay

Com os elementos a;; obtidos por:
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a,, =26 cosasina—0.0762 cos & cos gsina —(0.1691-1.5216a* ) cos &> /
(1+1.7099*10% &) +3(0.1691 — 0.5072c¢* ) cos a* /(1+1.7099*10% o )sinar +
1.0259-10%(0.1691c — 0.5072¢* ) cos & /(1+1,7099%10% ¢ )* ™ —(0.0099

—0.0059a* +0.0039¢) cos > cos(0.25¢ —0.0825) + 2(0.0099¢ — 0.0020¢c* —0.0035 +0.0020c:*)
cos a c0s(0.25a —0.0825)sina +0.25(0.0099a —0.0020c* —0.0035 +0.0020c:* )
cos & *sin(0.25a —0.0825)

a, =cosa’

a,; =-0.0381cos &’ sing

a, =(0.1864—1.6774a*)cos o /(1+1.7099*10% a® ) —(0.1864a —0.5591a* )sincx /
(1+1.7099*%10% a*)~1.0259*10%° (0.1864c — 0.559 1 )sinex /(1+1.7099*%10% a®)* ™ —
(0.9625-0.5768c> +0.3809¢) cos(0.25a —0.0825) +0.25(0.9625¢ — 0.1923> —0.3401
+2.2860*10% o *)sin(0.25¢ — 0.0825)

a,, =—0.3960
a,, =0
as =
a,;, =1
a,; =0
1 0.37 025 0 0
EB=[1|,%=| 0 |,0=| 0 025 0
0 0 0 0 025
Temos

0.0052  0.8108 O
A=|-4.6315 -0.3960 O
0 1 0

Como anteriormente, verifica-se a controlabilidade do sistema calculando-se o posto da

matriz M =|B|AB \ AzB| que ¢ 3=0. Entdo, como o determinante de M ¢ 21.4511 e diferente de

zero e obtem-se a controlabilidade do sistema.

Logo apo6s, obtem-se a matriz P, onde tem-se:
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0.6973 —0.0450 -0.2500
P=|-0.0450 0.0787  0.0374
—-0.2500 0.0374  0.2287

Resolvendo-se a equagdo algébrica de Riccati, a fungdo de controle 6timo u tem a seguinte

forma:

u =1.4829x, —0.2087x, —0.5000 x;.

As trajetorias a do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:

0.7 T T T T T T T T T

ALPHA Pad)

1} Dotted Line - Uncontrol 1
Saolid Line - Sontrol

a2t R

_Ds 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0 = 1] 100 180 200 280 300 380 400 450 S00
T

Figura 5.17: Sistema controlado e ndo controlado para os valores

m=9773kg;a =0.4177rad ;0 = Orad;q = 0;6, = —0.0999rad
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5.3.6 Sexto caso:

Para as condicdes iniciais com Bifurcacdo Hopf com massa m=35*my.

m=5%667.7T;a =0.381108rad; 0 = 0.531238rad; q = 0,5, = —0.084208rad

OBS: Mudando a Massa, mudam-se também as matrizes de Controle

Determina-se a matriz A como sendo:

-0.0261 0.8108 O
A=|-1.0311 -0.0792 0>

0 1 0
E,
1 0.37 025 0 0
B=|1|; X=| 0 |eQ=| 0 025 O
0 0 0 0 025

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M = |B | AB | AZB|

que € 30, pois o determinante de M ¢ 1.0632 e portanto diferente de zero.

Logo apo6s, obtem-se a matriz P, onde temos:

0.6300 -0.1781 -0.2500
P=1-0.1781 0.3799  0.1591
-0.2500 0.1591  0.2598
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resolvendo a equacdo algébrica de Riccati (5.35) a fun¢do de controle 6timo u tem a seguinte

forma:

u=1.1601x, —0.5607x, —0.5000 x;.

As trajetérias o do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:

0.6r
0.85¢F
i
W
i
o5k ol
iy
I
il
0.45} i
!,':-."
A
7 248 e
] S 1)
L. "'.'Eﬂj‘:.m
~ 035) fReRi
1" A
5 Y
-1 L Wi
0.3 iR
Syt
1 mnine
Tjgimih
i
025} i
[
I'::':j-..w
02t i
. Timhh
Dotted Line: Uncontroled
015} SalidLline: Controled
|:|. 1 1 1 1 1

] 100 200 300 400 200 g10 F0d 800 900 1000
T

Figura 5.18: Sistema controlado e ndo controlado para os valores

m=5%9773kg; o =0.381108rad; 0 = 0.531238rad;q = 0;6, = —0.084208rad

5.3.7 Sétimo caso:

Para as condigdes iniciais com Bifurcacao Hopf:

m=5%667.7;a =0.432570rad;0 =1.541697rad; q = 0;6, = —-0.105210rad
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Tem-se que a matriz A ¢ da forma seguinte:

-0.0269 0.8108 O
A=|-1.0402 -0.0792 0
0 1 0

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M = |B | AB | AZB|

que € 30, pois o determinante de M ¢ 1.0819 e portanto diferente de zero.

Logo apds, obtem-se a matriz P, da forma:

0.6303 —-0.1772 -0.2500
P=|-0.1772 0.3764  0.1580
—-0.2500 0.1580  0.2595

Resolvendo-se a equagdo algébrica de Riccati (5.35), a fung@o de controle 6timo u tem a

seguinte forma:

u =1.1616x, —0.5585x, —0.5000 x,

As trajetorias a do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:
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Dotted Line - Uncontrol
Salid Line - Sontrol

0.7

0.6F

=TI m
= 2
[}

(ped) ¥HA Y

01r

420 00

200 250 300 350 400

190

100

trolado para os valores

a0 con

Sistema controlado e na

Figura 5.19

0;0, =—-0.105210rad

5*%9773kg; ¢ =0.432570rad; 0 =1.541697rad; q =

m =

5.3.8 Oitavo caso

Para as condigdes iniciais com Bifurcacao Hopf:

m=5%667.7;a =0.374950rad ;0 = —0.498879rad; q

0;8, = —0.082545rad

Determina-se a matriz A como sendo:

|

0
Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M

0.8108
-0.0792 0

—-0.0261
-1.0311

:

|B| 4B| 4°B|
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Logo apods, obtem-se a matriz P:

dao de controle 6timo u tem a

-0.2500
0.1591
0.2598

—-0.1781
0.3799
0.1591

0.6300
-0.1781
—-0.2500

:

O
=t =
B= o
S
S
< 8]
S
~ _
Te)
3 =
w
p— w
. p— 5
< S
o |
=)
o)
Q -
o] —
Il
S =
2
=
e
)
en
p—
<
Q
dav]

Resolvendo a equag

seguinte forma:

ao ilustradas a seguir:

As trajetdrias o do sistema sem controle e do sistema controlado s

=
=
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a0 con

Sistema controlado e na

Figura 5.20

0;0, =—0.082545rad

5*9773kg;a = 0.374950rad; 0 = —0.498879rad ; q

m=
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5.3.9 Nono caso:

Procedendo-se de maneira andloga tem-se para as condi¢des iniciais com Bifurcacdo Hopf:

m=5%667.7,a = 0.43956rad;0 = —1.559730rad;q = 0;6, = —0.107098rad

Tem-se a matriz A:

-0.0270 0.8108 O
A=|-1.0404 -0.0792 0
0 1 0

Para se verificar a controlabilidade do sistema calcula-se o posto da matriz M = |B | AB | AZB|

que € 320, pois o determinante de M ¢ 1.0825 e portanto diferente de zero.

Logo apds, obtem-se a matriz P:

0.6303 —-0.1772 -0.2500
P=|-0.1772 0.3763  0.1579
-0.2500 0.1579  0.2595

Resolvendo-se a equagdo algébrica de Riccati (5.35) a fungdo de controle 6timo u# Obtém-
se:

u=1.1616x, —0.5584x, —0.5000 x,.

As trajetorias a do sistema sem controle e do sistema controlado sdo ilustradas a seguir:
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DatedLine - Ungentol
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160
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trolado para os valores

a0 con

Sistema controlado e na

0;0, =-0.107098rad

0.4396rad;0 = —1.559730rad; q

iais.

se os resultados com controle € sem controle.

mostram-

b

se observar que a aeronave foi submetida a um alto angulo

pode-

5

00 estabelecidas, conforme

Oes de v

nas condi¢

9

que assume a aeronave em vOo constante a uma velocidade de

1977),

9

(0.4102 rad). Observou-se que

23.5°

angulo de estol de

, que era o objetivo a ser alcangado.

=0.
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Oed YHITY

0.4335

Figura 5.21

5*9773kg;

m =

5.3 Conclusoes Parc

Nas figuras 5.12 a 5.21 obtidas

Nas ilustragdes acima exibidas

de ataque proximo do valor critico de estol

mencionado em (Garrard

257. 7m/s em 9773m de altitude tendo um

o controlador obtido estabilizou o angulo de ataque

Ressalta-se que os resultados que foram expostos (secdo 5.2) anteriormente foram

satisfatorios, para o movimento longitudinal da aeronave considerada, onde se assumiu que a

aeronave considerada voa em velocidade constante, isto ¢, u



Observa-se que esta técnica analitica trabalha sem derrubar qualquer contribuigao

importante presente na equacao do movimento.

Nota-se que os resultados apresentados na se¢do 5.2, tém um forte indicativo de que este
tipo de design de controle 6timo pode levar a uma melhoria significante no tipo de aeronave

considerada. Extensodes para outros tipos de aecronave podem ser facilmente obtidas.

O exposto esclarece e resolve o problema de controle para esta aeronave.

A seguir, analisa-se o caso em que se considera # # 0, com o objetivo de completar a

pesquisa efetuada, tomando-se situacdes fisicas, mais realisticas.

Esclarece-se que esta pesquisa é de extrema importincia no estudo da dinamica de uma
aeronave para o conhecimento da resposta a uma determinada entrada no controle de

pilotagem.

Levou-se em conta, neste trabalho, os efeitos de influéncias externas, tais como rajadas de
vento (na resposta de aeronave e de cargas, descrevendo algumas das muitas fontes de
turbuléncia atmosférica) que poderiam atuar na aeronave considerada, ou influenciar, tanto na

resposta dindmica da aeronave como também em seu “design” estrutural.

Nestas condigdes, consideram-se as equacdes do movimento longitudinal (onde no estado

estacionario de referencia, consideram-se as asas niveladas) da acronave F-8 Crusader.

Supde-se que onde o arrasto ¢ considerado muito pequeno em relagdo ao empuxo e ao seu
peso e, que ela esta a uma altitude de 9144 m, sendo sua massa inicial de 9773 Kg. O momento
de inércia no eixo de arfagem foi tomado como sendo proporcional a massa da aeronave.

Neste trabalho, pesquisa-se uma possivel interacao do sistema aerodindmico da aeronave F-
8, com o campo de velocidade (considerando-se rajadas de vento cossenoidais) resultando em

for¢cas e momentos, que por sua vez causara uma resposta dinamica nesta estrutura.
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Trata-se de um estudo preliminar para a obten¢do de um tunel de vento virtual.

Ressalta-se que as turbuléncias atmosféricas, modeladas aproximadamente por

consideragdes de rajadas cossenoidas discretas, ¢ na realidade, um processo randémico.

As analises destes efeitos envolvem as teorias harmonicas que, combinadas com métodos

de espectros de poténcia, completam o estudo efetuado.
Utilizam-se as mesmas notacgoes que foram utilizadas por ocasido da obten¢do das equagdes

do movimento longitudinal em que a velocidade da aeronave considerada era tomada como sendo

constante, para facilidade de analise.
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Capitulo 6

Tunel de Vento Virtual

Neste capitulo, aborda-se uma modelagem matematica do sistema ndo linear de voo
longitudinal para aeronave F-8 “Crusader”, adicionando-se uma rajada de vento a fim de simular

as variacoes da velocidade da acronave.

6.1. Tunel de Vento Virtual para Movimento Longitudinal da Aeronave F-8

“Crusader”.

Como as vdarias aeronaves existentes variam extensamente em suas caracteristicas
dindmicas, ndo ¢ um empenho pratico se desenvolver modelos matematicos para cada uma delas.
Busca-se, nesta etapa, apresentar um modelo geral levando-se em conta todas as forgas e

momentos envolvidos na modelagem considerada.

Analisa-se o efeito de mudangas subito da velocidade do vento devido a turbuléncia

atmosférica na resposta dinamico da aeronave e seu projeto estrutural.

Como aplicacdo considera-se as equacdes de voo longitudinal da aeronave F-8 “Crusader” ja
descrita anteriormente. Da mesma forma, considera-se o arrasto muito pequeno em relagdo as
forcas de sustentagdo da aeronave. O momento de inércia ¢ tomado como sendo proporcional a
massa da aeronave. Neste caso, considera-se 0 movimento longitudinal da aeronave F-8 Crusader

assumindo-se que ela “voa” em velocidade ndo constante, isto €, u # 0 (Yang, 1993).
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As equagdes do movimento (X = f(x,v)) s@o escritas em termos de quatro varidveis
(x=(u,,0,q)), onde u: velocidade do voo longitudinal; a: angulo de ataque; 0 angulo de
arfagem (“pitch”), ¢: razdo de arfagem (“pitch rate”) da aeronave e, v a variagdo da velocidade
do vento (tinel de vento virtual), ao longo do tempo. Supde-se que v ¢ tomada como sendo
composta de uma parte média (vy) e de uma parte flutuante que pode ser definida como sendo do
tipo cosseno ou como a turbuléncia atmosférica ¢ de fato um processo randomico sendo
modelada por uma série de fungdes harmonicas sobrepostas. Simula-se a interacdo da aeronave

com o campo de velocidade de vento que gera forgas e momentos.

A seguir, apresenta-se o desenvolvimento algébrico, necessario 4 obtencao das equagdes
governantes do movimento, no caso em questdo. As nomenclaturas e valores numéricos sao

definidos através das tabelas 4.1 € 4.2:

Em termos gerais:
x=F(x,V (1))

x=(x1,x2,x3)=(a,9,q)

6.2. Equacdes de Movimento Longitudinal com # ndo Constante:

Ressalta-se que as forcas atuantes na aeronave considerada, tomadas no sistema de
coordenadas, utilizado para a obtengdo das equagdes governantes de movimento longitudinal sao

apresentados pela figura 4.1 do capitulo 4.

Na deducao destas equagdes o arrasto sera desconsiderado, e a sustentacdo serd separada

em duas componentes: de asa e de cauda, como foi feito anteriormente no capitulo 4.

Utilizando-se as notagdes anteriores ¢ os valores das tabelas 4.1 e 4.2, as equagdes do

movimento para dindmica longitudinal, com arrasto considerado como sendo muito pequeno em
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relacdo ao empuxo e ao peso (e, baseado nesta hipdtese, desconsiderados), sdo dadas por (4.1) —

(4.3).

Lembremos que:
L,=gSC, =gS (wa + Ciwa - CLZWaS) ,

L =gS,C, =3S,(C, +C,a,-C; & +a,6,),

1 1
EPVIZ :EpoVez S,

onde V' ¢ velocidade e p a densidade atmosférica.

Na figura a seguir, exibem-se as componentes de velocidades (1, v € w) ao longo dos

eixos (x, y € z) e, suas relagoes:

u=17rcosfcos
v=1"sin 3
w=I"cos fsinw

1
V=(u"+v+w)E

Figura 6.12: Componentes de velocidade.

Desta forma obtém-se que:
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w=utana e w=1utan o + ud sec’ «

permitindo-se reescrever as equagoes, (4.1) — (4.3), da seguinte forma:

Substituindo-se

¢ =0cos’ a +(g/u)cos® acos@—Lw/(um)cos3 o—

i =-uftana — gsin@+(L, /m)sina + (L, /m)sine,

na equagao (5.1) obtém-se:

’

(5.1)
—Lt/(um)cos2 acosa, —(a/u)sinacosa
6=M,/I, +(ILW/Iy)cosa—(llL,/Iy)cosa, —(c/ly)é
ii=-uftana — gsin@+ (L, /m)sina + (L, /m)sine,
ii=-uftana — gsin@+(L, /m)sina + (L, /m)sine,
@ =-Lcosasina +fcos? a+(§jcosz acosf —
U u
—(L—WJ cos’ a —(ij cos’ acos’ a, (5-2)
um um

0= (MW J +[ZL—W]cosa —[lti}cosat —[ijé
Iy I)’ IY I}’

Ressalta-se a importancia que neste caso a velocidade longitudinal da aeronave considerada

ndo ¢ tomada como sendo constante, ou seja, como u# nao € constante temos que u # 0.

Dessa forma, usando apenas a equagdo de ¢ do sistema (5.2) temos:
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. 1 . . sina . L, ). L. .
o =——cosasina| —ub —gsin@+| =% |sina +| - |sine, |+6cos’ a + £ lcos® arcosd—
u cosa m m u
L, L
—| == |cos’ a —| —~ |cos” acos” a,
um um
Assim:

. L L .
. .2 . . .2 . . 2
a = 0fsin a+(§jcosasmasm0—( - lcosasin” a —| — |cosasinasing, + @ cos” a +
u um um

L, L
+| £ |cos® arcos @ —| == |cos® & —| == |cos & cos? a,
u um um

Colocando os termos em evidéncia:

¢ = 6(sm2 a + cos’ a) +(§j[cosasmasm0+ cos” a cos 9] —( w [cosacsm2 a +cos’ a] -
u um

L . .
—( : [cosasmasm a, +cos’ acos’ a,]
um

Assim:

L
. . 2 w .2 3
[COSO!SII’IO!SHI@-FCOS 0!0059]— - [COSO[SII’I o + COoS Ol]—
um

u
Lt . . 2 2
- — COS & SIn & SIn C(t + COS & COoS OZI

Considerando-se o estabilizador horizontal e, conseqilientemente o profundor da Aeronave
(considerada) F-8 estando “dentro” da esteira da asa (ver figura 5.13 a seguir), Nota-se que o

angulo de “downwash” e (angulo formado entre a dire¢do do ar conforme chega pelo bordo de
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ataque da asa e sua direcdo de saida pelo bordo de fuga da asa) ¢ incluido no modelo matematico

para se determinar angulo de ataque do profundor.

Vento Relativo

-

Esteira da Asa

-

; _ = wad Angulo de Downwash
Angilo-de-ataquie da asa s ‘:3“‘* = >

R T CA

Angulo-de-ataquie da cauda

Figura 6.13: Estabilizador horizontal e Esteira da asa na aeronave

Obs.: Deve-se observar que o angulo de ataque em relagcdo ao profundor pode ndo ser o

mesmo em relacdo ao da asa por causa das diferentes incidéncias do vento relativo na asa e no

profundor.

Tomando-se a aproximacdo linear (Liaw, 2000) e=a_a tem-se que o angulo ¢, ¢ dado

por:
a,=a-€+8, >a,=a—aa+s,=>a,=a(l-a_ )+5,
Ressalta-se que, considerandoa_=0.75, temos: ¢, =0.25a + 9, .

Ap6s calculos algébricos, tem-se que:
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u =—uqtana—gsin0+(Lw/m)sina+(L,/m)sin(0,25a+é‘e)
a=q +(gj[cosasinasin@+cos2 acosé’] (L j[cosasm a +cos a] -
u um
I (5.3)
—( ! j[cosasina sin(0,25a +0, ) +cos” acos’ (0,25a +0, )]
um
0=¢
q= cosa — LL, cos(0,25a+6,) - Lo
I, A
Substituindo e reorganizando as equagdes temos:
(i = -ugtana - g sin0 +Lsina[c7$(CfM +CLa-CLa’ W]+
m
+Lsin(0.250 +5, )[(75, (co+CL (0250 +6,)-CE, (025 +4,) +a,3, )}
m
o :q+§[cosasinasin9+cos2acos&}—
u
1 ) 3 — 0 1 2 3
——/cosasin"a+cos" a || gS|C, +C, a-C; a” |W |-
o Jlas(er +ctacia')w] o

[cosasmasm(o 25a +38,)+cos® acos(0.25a + 6, )]

: |-

S

t

|

Lt

[

O=q

(€2 + i 025a+§e)—CL2,(0.25a+5e)3+ae§eﬂ

g :%ﬁu%cosa[ﬁS(Cﬁ +Ciwa—waa3)WJ_

y

_Il_’cos (0.25a+3, )[q—s, (Cft +C (0252 +5,)—-C2 (025a+6,) +a,s, )J -
y

K _<
4

y

e, apenas colocando em evidéncia alguns fatores comuns temos:
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. . qs ., .
(u:—uqtanoz—gs1n9+q—Wsmoz(CzJ +C, a-C; a3)+

+ 2 Gin(0.25a + 5,)[Ch +Cl, (0250 +6,)-C} (0250 +6,) +a,8, |
m

a=gq +§[cos0zsin0:sin€+cos2 acos&} -
u
—ﬂW(coso:sin2 a+cos’ a)(Cf +C, a—CLz‘of)—
< IZ”’! . . " (55)
—q—S’[cos asinasin(0.25a + 6, )+cos’ a cos(0.25a + 6, )]
mu

e+l (025a+5,)-C7 (0.25a+6,) +a,6,)

O=q
M -
q =—“’+lq—Scosa(C2 +C, a-C; a3)W—
\ I, 1,
L4,

— Pt cos (025 +, )| €+ (025 +6,) - C (0250 +6,) +a,6, |- [iq

Considerando-se as identidades trigonométricas:
(a) cosasin’ a+cos’ a = cosoz(sin2 a + cos’ a) =cosa

(b) cosasinasind+cos® acosd = cosa (sinasin @ + cosa cosf) = cosa cos (o — 6)

(¢) cosasinasin(0.25a+6,)+cos’ azcos(0.25a + 6, ) =

=cosa [sina sin(0.25a + 8, ) + cos & cos (0.25¢ + &, )] =

= cosa cos(0.75a - 8, )

E, substituindo (@), (b) e (c) no sistema (5.5) obtemos:
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. . S .
[u=—uqtana—gs1nt9+—q Wsma(Cf +C, a-C; a3)+

qs,
m

+

sin (0250 + 5, ) [cg +C(0.25a+8,)-C2 (0250 +5,) + aeé'eJ

' S
< a=q +§cosacos(a —6’)—%WGOSQ(C& +Ca- waof)—

_ (5.6)
—q—Stcosacos(OJSa — 56)(Cft +C,(0.25a+68,)-C% (0250 +6,) + aeé'e)
mu
6=q
M, IS
\q: 7 +?—ycosa(wa +Ciwa—CL2wa3)W—
1.gS, 0 1 2 3 ¢
P cos(0.25a + 56)[@, +CL(025a+8,) - C2 (0250 +5,) + aeﬁe} g
y y

que, colocando alguns fatores em evidéncia teremos:

/ SW sin (Cf + Ci a- Cf a’ ) *

i =—ugqtan o — g sin O+-L ' C,, +C,, (025a+6,)-
m | +8, sin(0.25a+6,)

~C2 (025a+6,) +a,0,

SW(C) +Ca-C o ) -

< a =q+§cosacos(0¢—9)—icosa

C,, +C,,(0250+6,) -
u mu —S, cos(0.75a - 6,)

~C2(025a+6,) +a,d,

=g (5.7)

M, 7 IAY cosa(wa + Clwa - Cszoc3 )W -
1

—q
o L L1 cos(0.25a +6,)| €+ C (025a+6,) - 7, (0250 +6,) +a,9, |
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onde:

M, =Ilmgcos6—(I+], )(iS(wa +C, a- waof).W)cosa

_ 1
q=5,0V,2

p=densidade atmosférica em determinada altitude.

A partir de agora se substitui no sistema (5.7), os valores para a aeronave F-8 dados na

tabela 2.

Dessa forma obtém-se a forma final do sistema de equagdes, a ser analisado:

— [33.75W sina(4a - 120" ) +
u=-uqtana —10sin @ + —
m | +8.41sin(025a +0,)| 4(025a +0,)~12(0250+5,) +0.18, |

33.75W (4a —12a° ) -

dzq+£cosacos(a—6’)—icosa 40250 +6,) - (5.8)
u mu —8.41co0s(0.75a - 6,) X
~12(0.252+8,)’ +0.16,

O=¢q

50.1 171.1125(4a 124" ) 50494.752
g = mcosf — qWcosa ————

127512 127512 127512
\ 7 2.025(4a —12a3)Wcosa -
+

127512 | -42.1341cos (0250 +9, )| 4(0250+0,)~12(0.250+5,)’ +0.15, |
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6.3. Rajadas de Vento:

Para simular a a¢do do vento neste procedimento, divide-se acdo do vento em uma dada
direcdo em duas partes: uma parte flutuante e uma parcela média. De acordo com o método
proposto, a parcela média ¢ aplicada estaticamente ao corpo exposto ao vento e a parcela

flutuante ¢ dividida em séries de componentes harmonicas com angulos de fase aleatorios.

Para a parte flutuante, utilizam-se 11 componentes harmdnicas com uma delas sendo
ressonante. As freqiiéncias das outras componentes sdo definidas como multiplos ou submultiplos

dessa freqiiéncia ressonante pelo fator 2.

Numa versao melhorada, faz-se esse fator igual a razdo entre as freqliéncias naturais do
primeiro e do segundo modos, estabelecendo-se assim fungdes ressonantes com esses modos
fundamentais. A amplitude de cada uma das componentes harmonicas € obtida a partir da Fungao
de Densidade Espectral de Poténcia da velocidade do vento (Carril Jr, 2000), (Lazanha, 2003) ¢
(Leite, 1999).

A Fung¢ao de Densidade Espectral de Poténcia (PSDF), de acordo com Blessmann (1998),
indica a distribuicao de energia contida num fendmeno em diversas freqiiéncias. Admitindo-se
que o sinal fornecido por sismos constitua de uma fungao nao-peridédica complexa, pelo teorema
de Fourier essa fungdo pode ser encarada como uma superposicdo de fungdes harmonicas
simples, como descrito em Newland (1975).

A idealizag@o mais simples de uma PSDF para o vento ¢ o ruido branco ideal

Sgg(a)):S0 , O<w<oo (5.9)
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Essa descri¢do ¢, entretanto, pouco razoavel, por corresponder a poténcia infinita. Uma
forma mais realista, que sera utilizada neste trabalho, é o0 modelo de ruido branco filtrado (Kanai,

1957) e (Tajimi, 1960) conhecido como modelo de Kanai-Tajimi.

Neste modelo, o vento € visto como sendo a resposta em aceleragdo absoluta de um sistema
de um grau de liberdade sujeito a uma aceleragcdo de base de um espectro tipo ruido branco ideal.
Supoe-se que este oscilador modelo as rajadas de vento. A formulagdo para o modelo de Tajimi ¢

encontrado em Buchholdt (1999), com algumas variagdes de parametros.

Em Buchholdt (1999), tem-se a representacdo da PSDF de uma rajada de vento pela

expressao:

[1+4H
(1-r) +4m%7

Se (@)=, (5.10)

2

2
onde Sy € utilizado como um ruido branco ideal [—} s . H é um fator ndo dimensional
K

relacionado com o amortecimento e r a relacdo ndo-dimensional de freqiiéncias.

O modelo Kanai-Tajimi ¢ usado em muitos trabalhos que procuram estimar acelerogramas

artificiais.
A proposta deste capitulo ¢ usar o seguinte espectro reduzido:

S
Srsg (w) = M

R2

(5.11)

onde R ¢ uma constante com dimensoes de aceleragao.
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Assim, propde-se modelar matematicamente a excitagao de suporte como uma
superposicao de n componentes harmdnicas: O modelo matematico (Kanai, 1957) e (Tajimi,

1960) é:

S, =RY C, cos(@,t—0,) (5.12)

k=1

onde as amplitudes adimensionais sdo retiradas da PSDF (Corbani, 2006) na forma:
C, =28 (w)Aw (5.13)
Sendo R=1/11 e n=11 obtém-se Ek e m, , descritos na tabela 5 a seguir (Corbani, 2006):

Os angulos de fase 6, sdo valores randomicos tal que 6, €[0,27]

Tabela 6.1. Valores para C, e .

C,=0,18 | ©,=122,55

G,=023 | ©,=77,52

;=0,30 | ©3=49,04

C,=0,40 | ©4=31,02

C.=0,53 | ©5=19,62

C.=0,62 | m=12,41

C,=0,49 | ©=7,85

C:=0,34 | ©5=4,97

Co=025 | ®4=3,14

C1o=0,19 | ©10=1,99

(711=0,15 ®11=1,26
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Depois de estabelecido a PSDF para o vento, pode-se realizar um estudo do niumero de
fungdes harmonicas razoavel para simular o fendmeno. Dessa forma, estima-se um numero
qualquer de fungdes harmoénicas com um termo ressonante, nessas condi¢des, ¢ possivel

determinar a amplitude do carregamento para cada harmodnico &, como ilustrado na Figura 5.4.

Ampiitude of the k harmonics for 11
harmonics
3 05 I
= 05 11
z ° WO )
3 0a .l
5 NN N
co3/ . W W N mM
3
£ g2
o
é 0,1
0
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
Harmonic k

Figure 6.4: Amplitude dos kX harmonicos para 11 harmonicos

A Densidade Espectral de Poténcia ( power spectral density) foi simulado como

apresentado na figura 6.5 a seguir:

Time History
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Figura 6.5: Historico de tempo de carregamento gerado pela funcio de densidade espectral

(Load Time History Generated by Power Spectral Density Fuction.)
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Para as simula¢des usa-se:

T

Ly
1=3° (5.14)
V(ty=V, +S,

6.4 Simulacoes:

Para simulacdo os seguintes valores serdo usados:

Com valores iniciais de: Vy=u=845, 6 ft/s (257, 7 m/s) e uma altitude de 30000 ft (9144m).
A massa inicial m da aeronave ¢ dada por: my= 667,7 slugs (9773 Kg) e a densidade atmosférica

p para 9144 metros de altitude igual a 0.4938.

As condi¢des iniciais sdo: u=257.7m/s, 0o=0.24rad, 6=0.23 rad, q=0 rad/s and 6,= — 0.1

rad.

Time History Time Histary
700 T T T 025 T T T

600 02p-mmeees S S i
500

400

Response of system u(f)
Response of systemn, alphalt)

200

IR S R b 4

! i i i i i
0 a0 100 150 200 250 300 0'150 a0 100 180 200 260 300
Time Time

Figura 6.5: Historico de tempo de u Figura 6.6: Historico de tempo de o
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Time History

Response of system, theata(t)

150 200 250 300
Time

Figura 5.7: Historico de tempo de 0
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Response of systemn, git)

150 200 250 300
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Figure 6.8: Historico de tempo de g
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Figura 5.9: Plano de fase u vs a
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Figura 6.11: Plano de fase u vs. q

6.5 Conclusées parciais:

Muitas aeronaves a jato variam amplamente em suas caracteristicas dindmicas e isto ¢ uma
dificuldade, pois ndo ¢ pratico se desenvolver um modelo matematico para cada uma delas. Nesse
capitulo foi apresentado um modelo geral para uma aeronave sujeita ao vento, tomando em conta

todas as for¢as e momentos envolvidos no sistema

Foram analisados os efeitos de mudancas de ventos subitas devido a turbuléncias

atmosféricas em relacao a resposta dinamica da aeronave e seu design estrutural.

Como aplicacdes foram consideradas as equacdes de movimento longitudinal da aeronave
F-8 “Crusader” em vdo nivelado a uma altitude de 30000ft (9144m) e de massa igual a 9773 kg
(667.7 slugs).

As equagoes diferenciais de movimento da aeronave (x = f(x,v)) foram escritas em
termos de quarto variaveis (x = (u,«,6,q) , onde u : velocidade da aeronave; « :angulo de ataque;
6 : angulo de arfagem (pitch); ¢ = taxa de arfagem (pitch rate); e v = a varia¢do da velocidade

do vento, composta por uma parte constante (v,) € uma parte flutuante.
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A turbuléncia atmosférica foi tomada como um processo randomico que foi modelado por
uma série de fungdes harmonicas sobrepostas. Elas foram geradas de uma fun¢do de densidade
espectral baseada nas sugestdes dadas por Tajimi (1960) e Kanai (1957) no contexto de

movimentos sismicos, conforme reportado em Buchholdt (1999).

A introducao do modelo de rajada de vento foi uma etapa importante, pois essa modelagem
matematica mostrou resultados satisfatorio sendo um bom modelo para simular condi¢des de voo

dessa natureza, o que, para o pesquisador e o orientador foi satisfatorio.
Uma proxima etapa, que seria uma continuidade natural deste trabalho, seria a insercdo de

controle, deteccdo de caos no sistema com velocidade variavel e também o acoplamento de

movimentos laterais da aeronave.
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Capitulo 7

Resultados e Discussoes

7.1 Conclusoes

Todas as técnicas utilizadas nesta tese completaram o objetivo da pesquisa em fazer uma

analise da dindmica ndo linear de uma aeronave em voo longitudinal.

No Capitulo 4 os resultados foram satisfatorios e estava de acordo com a pesquisa
existente, onde foi abordado o estudo da estabilidade e o comportamento da dinamica nao linear
de voo longitudinal. Foi investigado o comportamento bifurcacional da dindmica de voo
longitudinal em relacdo a dois parametros de controle: primeiramente em relagdo a deflexdo d. do

profundor e, depois em relagdo a variagdo da massa m da aeronave.

Fendmenos nao lineares tais como bifurcagdes tipo sela-ndé e de Hopf foram observadas
através das simulagdes numéricas das equagdes que modelaram a dindmica da aeronave F-8,
conforme a variagdo do sistema de parametros. A ocorréncia de bifurcacdes do tipo sela-no6 e do
tipo Hopf pode resultar em comportamentos de salto e oscilagdes de arfagem. Esses saltos podem
provocar uma descontinuidade no equilibrio do sistema, sendo que essa regido onde existe

descontinuidade pode significar que a aeronave esta experimentando situacdes de estol.
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Do estudo numérico efetuado, pode-se concluir que o parametro de controle m, utilizado
nesta pesquisa, como sendo a massa da aeronave, pode desempenhar um papel importante na

dindmica de v6o longitudinal.

Tais observacdes podem ser muito importantes para o projeto de aeronaves quando a

mudanca de massa se tornar significante.

No capitulo 5 foi feita uma abordagem com um maior rigor da aplicacdo de uma técnica de
controle linear 6timo do sistema o que foi satisfatorio em relagdo ao objetivo da pesquisa. Ja em
relagcdo as oscilagcdes do angulo de ataque da aeronave em regides proximas ao estol o controle
otimo desenvolvido por Rafikov e Bathazar (2004, 2005, 2006) na se¢do 5.2-5.3 mostrou-se o
melhor tipo de controle, sendo mais eficaz, estabilizando o sistema e isto ¢ muito importante em

condigdes de voo adversas.

Deve-se ressaltar que o método de controle pode ser feito para uma gama de aeronaves de
forma similar a que foi efetuada nesta pesquisa, fato este muito importante na pesquisa

aeronautica.

Completando o estudo, no Capitulo 6, introduziu-se um método de modelo de rajada de
vento com o objetivo de se simular a variagdo de velocidade da aeronave, até entdo tomada como
constante. Pelas simulagdes verificou-se que este método pode ser feito eficazmente o que € um

avanco na pesquisa aeronautica.
Ressalta-se que os resultados que foram expostos nas figuras 6.4 -6.11 simulados no
capitulo 6 foram satisfatorios considerando-se o movimento longitudinal da aeronave com a

velocidade variavel da aeronave.

Nota-se que os resultados apresentados aqui, em que se analisou o caso em que se

considera u # 0, atingiram o objetivo de completar a pesquisa efetuada na tese de doutorado
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sobre a analise da dindmica ndo linear e controle de uma aeronave em voo longitudinal, tomando-

se situacOes fisicas, mais realisticas.

Observou-se, com isso, que esta técnica de simular o vento foi satisfatoria e poderia ser

utilizada para questdes desta natureza.

Uma préxima etapa, que seria uma seqiiéncia natural deste trabalho, seria a insercao de
controle, deteccdo de caos no sistema com velocidade varidvel e também o acoplamento de

movimentos laterais da aeronave.

7.2 Sugestoes para Proximos Trabalhos:

Dar-se-a4 continuidade aos resultados ja obtidos anteriormente abordando-se com maior
profundidade e completividade a pesquisa da dindmica ndo linear de voo longitudinal com a
velocidade ndo constante assim como uma possivel presen¢a de bifurcagdes, caos e controle.
Uma seqiiéncia natural, dando continuidade a pesquisa, seria a inclusdo do voo lateral da

aeronave acoplado ao voo longitudinal da aeronave considerada.

Dessa forma, trabalhos futuros podem completar esta analise iniciada aqui para prover uma
resposta de dinamica sobre uma gama completa de angulos de ataque em que uma aeronave

moderna de alto desempenho possa vir a operar, evitando situagdes de vOo perigosas.
O estudo da interagdo entre os movimentos longitudinal e lateral da aeronave considerada

para altos angulos de ataque também pode ser considerado como um desafio em uma proxima

etapa, usando a mesma metodologia, discutidos nesta tese.
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Apéndices

Apéndice A: Matcont.

Considera-se um sistema dindmico na forma:

%z F(xa) @)

comx € R, fix,) € R", ¢ & um vetor de pardmetros.

Para se analisar o comportamento de (c.l1), normalmente calcula-se os pontos de
equilibrio, pontos de bifurcacdes, etc a medida que um ou mais (codimensdo) parametros de

controle variam.

Existem alguns softwares no mercado para esses calculos, como por exemplo o AUTO
(DOEDEL, 1998, 2000) e o CONTENT (KUZNETSOV, 1997),. Entetanto, o que ocorre ¢ que
estes softwares requerem que se escreva o modelo matematico num formato especifico e ndo sao
amigaveis para se tratar com os resultados, seja na exportagdo dos mesmos ou na sua

representagdo grafica, além disso, sdo de dificil instalagdo e manuseio.

O objetivo do MatCont ¢ prover um ambiente de continuagdo que seja compativel com a

representagdo de equagdes diferenciais usadas pelo MatLab.
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Dessa forma o MatCont é um foolbox do MatLab e foi desenvolvido para a detec¢ao de
singularidades via fungdes testes, localizacdo de singularidades, processamento de pontos

singulares e regulares, suporte a derivadas simbolicas, etc.

Os precursores do MatCont sdo descritos em  Mestron (2002) e

Riet (2000). A estrutura geral do MatCont pode ser encontrada em Dhooge (2003).

Para iniciar o MatCont basta digitar “matcont” na linha de comando do MatLab, e isto

fara com que abra algumas janelas na sessdao em uso.

Normalmente o numero de janelas abertas no MatCont ¢ determinado pelas informagdes
da ultima sessdo usada, visto que o MatCont salva as informagdes da ultima sessdo. A janela

padrdo do MatCont ¢ o menu principal chamado de MatCont, como mostrado na figura a seguir:

-} [ MatCont

Select Compute  Window Type  Options  Help

Class CDE

System Equacoes i
Curve F_Of |
Faint Type F

Curve Type o

Deriatives oo

Duratian

Status

Figura A-1: Janela principal do MatCont

Para encerrar a sessao basta clicar no X da janela ou em “Select” e escolher a opgao “exit”.
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Para se iniciar o estudo numérico do comportamento de um sistema, como o que efetou-se

na sessdo 3, deve-se, primeiramente introduzir as equagdes no MatCont.

Para isso clica-se em “Select” na janela da figura C-1, e escolhe-se a opcao “System” e

depois em “New ou “Edit/Load”

Se o sistema ja estiver no computador. Para entrar com um novo sitema escolhe-se a

opcao “New”. Isto fara abrir uma nova janela de titulo “System” como exibido na figura a seguir:

Mame system | equacoes
Coordinates | alfa thata,g
Diagram ‘ EditfLoad Farameters |m,de|tase
Cure P_0@) Il Time i
Fitapare [P Ceivaives  19tod  Zdod  ddod  Ahod  Ghond
User functions 0
SEENN -nurmngrically r r r “ Iy
Exit
wélm.._. ~fram wincow r -~
Status - symholically & @ @ . ~
elfa'=q*{cos(alfa)"2+L.039 4{cos(alfa)) " 2*cos theta)-{| /m)*hA4 £34*aka-1633 301 *aliz"3)
~cos(alf))” 3% 1 #(alfa/.¢ )" B0 (35, 45°ela-3. 560l "3+ | 44.096 e ltase-79.07
18 | Palfa” Peltase-316 0 afa*deltase”2-421 745 deltase” 1) cos(alfe)" #*oos(0.2h*a fa+
1l s celase)
1
1
theta'=qg

= Jrrent Directory
¢ —— =124 A0 1) H(322. 22 2 aHE1 BB BB T alfe™ 3 cos (101 +(alfaf0.41) B0y

D | 423,06 etoctd sl 31 4035.603 dehimse-7 702 |9l 2dehase-30610.47

P Falfatdeltase"2-4108) 634 detase” I cos(D 254aladeltase)

kelp lizplay

ole

'o nowe '

§-- 2/25/06 T:14 iM --%

natoont

4-- 2/2T/06 10:35 M -4
ateont Ok Cancal

Figura A-2: Janela para se introduzir as equacdes do sistema.
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Nesta janela deve-se entrar com o nome do sistema (que ira ser salvo), as coordenadas, os

parametros que irdo variar e o variavel tempo (normalmente ¢).
Na parte inferior da tabela devem-se digitar as equagdes, como mostrado na figura C-2.
feito isso, clica-se em “OK” e a janela se fechard os diretorios e arquivos necessarios para o

manuseio computacional do sistema serdao criados automaticamente.

Para preparar uma computagdo orbital (plano de fase, por exemplo) clica-se na opgao

“Type” da janela principal do MatCont e escolhe-se a op¢ao “Initial Point/Point”.

Feito isso o MatCont abrird duas novas janelas, uma nomeada “Start” e a outra

“Integrator”.

Na janela “Starter” coloca-se os valores iniciais das variaveis de estado, dos parametros e
o tempo inicial. Na janela “integrator” pode-se escolher o método de resolucdo das EDO
compativeis com o MatLab (ODE45, ODE23, ODE113, etc).

A escolha do método ¢ de escolha dos usudrios e também da necessidade do problema.

A figura a seguir ilustra esta etapa descrita.
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<) MatCant |:||§”X| .nilD\Duu- J [Starter

Select  Compute  Window BEZTER Options  Help Initial Paint
Kless Curve o 1 t ID
System Equilibrium
Cunve P_0) Limit cycls alfa | 0.4393
Point Type F Petiod Doubling | theta 15591
Curve Type 0 Limit point of cycles E
Dativativas e Ny Meimark-Sacker q I 0
Duration Hoge B |3338.5
Limit paink
. Branch point
- " deltase 0
Cusp -
Bogdanaw-Takens A Integrator - X
13 E Zeneralized Hopf |
14 1 Zero-Hopf Integration data =
15 z Double Hopf — ﬁ
16 Branch point of cycles bethod |Dde45 'I Ldx
17| % ariz
18 5 Intersal oEE poly
19 £ po
z InitStepsize Im ith
Workspace Current Directory 50
- “har F : e MaxStepsize | <autormatic> r:i

Eel Tolerance 1e-3

g Abs. Tolerance 1e-6

[TRE= T =
=4

[T = = I
I =3

L% Fefine

W

matCcont
5-- Z/2B/06 9:11 AM --% Mormcontrol Mo >

matcont

%

fdobe Acrobab’s.0

Figura A-3: Janela para computacio orbital.

Durante a computagdo, pode-se monitorar a saida dos resultados em tempo real abrindo

janelas adicionais podendo ser janelas graficas (2D ou 3D) ou janelas de resultados numéricos.

A janela numérica apresenta os valores das varidveis de estado numericamente. As janelas
podem ser abertas clicando em “window” e entdo escolher no sub-menu as opgdes “plot/2D-

plot”, “plot/3D-plot” ou “numeric”.
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Na figura a seguir sdo apresentadas janela “2D-plot” e “numeric Window”.

“ J MatCont

il Select Compute B Tﬂe Cptions He!p ew Insert Tools Window Help Attributes Flat
Plot vl ot | | ) o= o
Class ) S IDesd&ahA 2/ 2RO
| System Murrieric | 30-plat
Curse P_0[2) 0.465 -
Paoint Type P
Curve Type 0 I I
Derivatives SESMN 048+ d
Duration 18 secs L
Status ready -
i
J Numeric window E|@||X| L 045t
256 = L
I} oasst
Coordinates 5
0.4511440083
1!
-1 568472521 1 !
7.492656632e-005 l i
0435 L L L L L L L L |
Parametars afs 57 15885 156 A .555thaa-1 85 1545 84 15835 A&F
33385 s TUETENLE | Te-b 1 program which regquire
i n properly is prohibite
-0 Refine | 1

Marmcontrol Mo ¥

matcont

Figura A-4: Janelas numeric e 2D-plot.

Na opcao “attributes” da janela 2D-plot pode-se escolher as varidveis que serdo plotadas.

Na figura C-4, tem-se o exemplo grafico de um plano de fase relativo as varidveis alfa e theta.

Inicia-se a computagdo da Orbita clicando no botdo “Compute/Forward” da janela
“MatCont”. Durante a computagdo a janela “MatCont” mostra o status “computing” até o
momento em que acabar a computagio e entdo aparecera no status a palavra “ready”. E possivel
estender a computacdo (pelo mesmo intervalo de tempo) clicando em “Compute/Extend” na

janela MatCont. Pode-se fazer isto quantas vezes for necessario para o sistema.
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O MatCont pode calcular, ainda, curvas de equilibrio.

Pode-se fazer isto escolhendo a opgao “Type/Initial Point/Equilibrium” na janela do

MatCont.

O método de calculo ¢ similar ao caso anterior com a diferenga que se deve escolher

como ponto inicial um ponto de equilibrio do sistema e escolher um parametro de controle para

ser variado.

Apresentam-se, agora, alguns resultados complementares ao estudo da dindmica do voo

longitudinal discutida no capitulo 4:
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A.1: Planos de Fase Para o Ponto Hopf 1:

Plano de Fase o x 8 com xy = (0.4347 ; 1.4588 10 e 8_ = -0.1058 para m, = BE7.7

a0

45

40

35

30

25

.2 025 03 03 04 045 05 055 0B 0EBs

[*5

Plano de Fase o x 8 com x, = (0.4347 ; 1.4588 /0 ) e & = -0.11 para m; = 667.7

-1.6693
-1.66593
-1.6693
@ -1.5593
-1.5593
-1.5593

-1.5693

]
0.4511 04511 0.4511 0.4511 0.4511 0.4511 04511 04511 D.4511 0.4511

(a3

Plano de Fase oo x 8 com xy = (04347 | 1.4588 /0 ) e & = -0.09 para m, = BE7.7

oo

a0

a0 -

70

@ BO--%

50 -

i i i i i
3 035 04 045 05 055 OB 0.65
oL

i i
18 02 025 0.

Figura A-5: Planos de Fase o x 0 com . variando em torno do valor referente ao ponto

Hopf 1 da tabela 4.3
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Plano de Fase 8 x g com x, = (0.4347 | 1.4588 ; 0) e §, = -0.1058 para m = B&7.7
DB T T T T T T T

AN ";’“';w!r" 0
\l gt | | i'f ‘m
| THERN

Ty ) ,u

F'Iann&%Fase B3 qoom xg = (04347 | 1.4588 [ 0) e 8, = -0.11 para my = BE7 .7
1.5 T T T T T

1

045

5 Off----
0.5

-1

-1.58
-1.5693 -1.5893 -1.5893 -1.5693 -1.5693 -1.5893 -1.5893
=}

Flano de Fase 8 g com x, = (0.4347 [ 1.4588 [0 ) e &, = -0.09 para m, = B67.7
0a T T T T T T T

-
||‘| II“M
‘ |

Figura A-6: Planos de Fase 0 x ¢ com d, variando em torno do

04

02t |

Of----

valor referente ao ponto Hopf 1 da tabela 4.3
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A.2: Planos de Fase Para o Ponto Hopf 2:

Plano de Fase o x 8 com Wy = (0.436;-14773;00e 5‘3 =-0.1062 para Mg = BET.7
-1.4797

-1.4797

-1.4797

-1.4797

-1.4797

-1.4797

-1.4797

-1.4798

-1.4798

-1.4798
043617 04361 043681 04361 04362 04362 04362 04362 04362

o
Plano de Fase o x 8 com wy = (0,436 -1.4773 0 e &_=-0.11 para my = 667.7
-1.5693 T T T T T

=11 ) SO A L |
=T | P S S S 40 S S i
© -1.5593

-1.66593

-1.6693

15593 L L L
04511 0.4511 0.4511 0.4511 0.4511 0.4511 0.4511

o
Plano de Fase o x 8 com wy = (0,436 -1.4773 0 e & = -0.09 para my = 667.7
1DD T T T T T T T T T

g0 - :
80 [--
p{1]
o EOf--?
50 f--
0f-

a0 |-

20
015 02 025 03 035 04 045 05 05 06 0FS
o

Figura A-7: Planos de Fase o x 0 com §. variando em torno do valor referente ao ponto

Hopf 2 da tabela 4.3
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F’Iam}]{ qﬁfase B3 qoom xg = (0436 -1.4773 0} e &, = -0.1062 para m, = B67 7

Pla
Fll
i : : : : :

-1.58
-1.5693 -1.5893 -1.5893 -1.5693 -1.5693 -1.5893 -1.5893
=}

Plano de Fase 8 x qcom x, = [0.436  -1.4773 [ 0) e 8, = -0.09 para m, = B67.7
0a T T T T T T T

oo 30 40 a0 60 70 80 a0 100

06 -

04r

0z2r

0.4 - - -1

Figura A-8: Planos de Fase 0 x q com de variando em torno do valor referente ao ponto

Hopf 2 da tabela 4.3
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A.3: Planos de Fase para o Ponto Sela No 1.

Flano de Fase o 1 8 com Mg = (0.04458;0;0%e 5& =-0.009 para Mg = BET.7
B T T T T T T T

0 S R R S SR
0038 0032 0.04 0.041 0042 0043 0044 0045 0046
oL

Plana de Fase oux 8 com x; = (0.0448 ;0 0) e & =-0.02 para m, = B57.7
QD T T T T T T T T

) S S O O e s

40 f--- R P [ R R o=
a0 i i i i i i i i
0088 0082 009 009 0092 0093 0094 009 0.0% 0097
o
Plano de Fase ou 1 8 com x; = (0.0448 0 ;0 ) e §_ = -0.007 para m = BE7.7

51| S R S R B A
06715
06715
o 06715
-0.6715

-0.6715

0ETE | I | | | | | I |
0035 0035 0.035 0035 0035 0035 0035 0035 0035 0.035 0035

o

Figura A-9: Planos de Fase a x 0 com J. variando em torno do valor referente ao ponto Sela

no 1 da tabela 4.3
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Plano de Fase 8 x qrom x, = (0.0448 00} e § = -0.009 para m, = B67 7
n.0s T T T T T

0.o7

0.06

0.0s

= 0.04

003

012 : : : : :

O fr--o- oo e .
ot A AT R TR E—
A7 ISR O L

| S S B B R 1 ER P )

TONSN M MR I L —
a1
{1 L ST
0.04 L 1 1 1
30 40 50 B0 70 80 90
=}

-4
0B715E 06715 -0E715 06715 06715 DEE  DE7S
8

Figura A-10: Planos de Fase 0 x ¢ com . variando em torno do valor referente ao ponto

Sela né 1 da tabela 4.3
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A.4: Planos de Fase para o Ponto Sela N6 2 da Tabela 4.3.

Plano de Fase o x 8 com My = (04177 ;0,070 e 5e = -0.0999 para my = BE7.7
90 T T T T T T T T T

g0
70
@ BOf--- -I
&0

40

30
01a 02 02 03 03 04 046 05 065 06 0B

ol

Plano de Fase o x 8 com Wy = (04177 ;0;0)e 5‘3 =-0.12 para my = B&7.7
18707 T T T T T T T
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15707 : : : : : : :
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o
Plana de Fase oux 8 com xy = (0.4177 ;0 0) e & =-0.07 para m, = B57.7
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Figura A.11: Planos de Fase 0 x ¢ com 3. variando em torno do valor referente ao ponto

Sela no 1 da tabela 4.3
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Plano de Fase 8 x q com x, = (04177 [ 0, 0) e §, = -0.0999 para m, = B67.7
0a T T T T T

nmn'"n\ ""w".»u'\ »u 'riu'
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Plano de Fase 8 x g com x, = (0.4177 [ 0,0 e 8, = 0.07 para my = BE7.7
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Figura A.12: Planos de Fase 0 x ¢ com J, variando em torno do valor referente ao ponto

Sela n6 1 da tabela 4.3.
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Apéndice B: Sobre o Fenomeno “Flutter”.

Em modernas aeronaves, os problemas aeroeldsticos tém afetado, além do seu projeto
aerodinamico e estrutural, o seu desempenho. Efeitos aeroelasticos sdo os resultados de
interagcdes mutuas de forcas aerodinamicas, estruturais inerciais e elasticas, isto ¢, forgas
aerodindmicas que sdo induzidas por (e/ou induzindo) deformagdes estaticas ou dindmicas da
estrutura. Se a estrutura, quando exposta a um escoamento de ar, permanece perfeitamente rigida,
ndo existem problemas aeroeldsticos. No entanto, as estruturas das aeronaves sdo flexiveis e,
quando expostas ao escoamento do ar, esta flexibilidade ¢ fundamentalmente responsavel por

varios tipos de fendmenos aeroelasticos, dentre eles o flutter.

No mundo todo, desde o inicio, quando comegaram as primeiras experiéncias de v6o, o
fenomeno flutter tém sido as causas de varios acidentes, ja que antes de 1930 poucos entendiam

sobre esse fendomeno (TEWARE, 1999).

O que prevalecia na época era o “espirito aventureiro” que encorajava os aviadores a
correr grandes riscos com o novo “esporte” que era a aviagdo. Por esse motivo, muitos

sucumbiram ao flutter.

Apo6s 1930, com a viabilidade de novos motores e a busca por recordes de velocidade, o
fenomeno flutter comegou a ser reconhecido como um problema de alta periculosidade e isso,
conseqiientemente, gerou sérios esforcos em engenharia na andlise e prevencdo de flutter,

especialmente em projetos de aeronaves velozes das décadas de 1930 e 1940.

Uma solugdo possivel para o problema era aumentar a rigidez estrutural, mas isso nem

sempre era possivel devido as limitagdes de peso.

Foi quando solugdes analiticas de modelos matematicos e resultados experimentais
revelaram a velocidade de voo a qual acontece o flutter e, como sua freqiiéncia caracteristica ¢
muito afetada pela distribuicdo de massa da estrutura e sua rigidez, comparativamente ao
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balanceamento das asas, lemes e superficies de controle. Estas comecaram a ser partes

integrantes nas construgdes de aeronaves.

Assim, a investigacdo aeroeldstica durante o desenvolvimento do projeto de uma
aeronave faz parte de um processo de otimizacdo estrutural, em que a configuragdo final da

superficie de sustentagdo ¢ uma das mais importantes decisdes do projeto (FORSCHING, 1979).

Com o passar do tempo, com as velocidades maximas de voo de aeronaves aumentando
além da velocidade do som, foi notado que o fendmeno flutter era mais provavel nas velocidades
supersonicas (perto da velocidade de som) devido ao movimento instavel de uma onda de choque

que existiria, em cima da asa.

Entdao, uma melhor modelagem matematica das cargas aerodindmicas instaveis no regime
supersonico era exigida, o que resultou em codigos de computador que exigiam um tempo de
processamento de semanas nos supercomputadores da época. Conseqiientemente, os maiores
supercomputadores existentes eram dedicados a tratar o problema aerodindmico supersdnico

instavel.
Ao mesmo tempo, instalagdes experimentais de organizagdes como o Centro de Pesquisas

Nasa-Langley foi incrementado para o estudo do fenomeno de flutter, em regimes transonicos

Os dados resultantes destes, estudos foram valiosos e aplicados para a maioria dos avides
atuais, como, por exemplo, o Boeing 747 - 400 e o Airbus A-340, que t€ém, habitualmente,

velocidades de cruzeiro em regime supersonico (TEWARE, 1999).

Ressalta-se que o método passivo tradicional de se evitar flutter, como o balanceamento de

massa e rigidez local, continua até hoje.
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Estas técnicas sao ineficientes (porque elas somam peso a estrutura) como também pouco
sistematicas, € nem sempre tém sucesso. Conseqiientemente, o fendmeno de flutter continua
acontecendo. Recentes exemplos incluem os cacas IDF de Taiwan, que colidiram devido a flutter

de cauda em um teste de voo no ano de 1992, o que levou ao cancelamento do projeto.

Mais tarde, no mesmo ano, um prototipo de caca americano, F22, se envolveu em um
acidente com causa relacionada ao fenomeno de flutter. Em 1997, uma aeronave da forga aérea

americana, a saber, um F-117 “Stealth” se acidentou devido a vibracdo de um dispositivo solto.

Todo ano, pequenas aeronaves, normalmente as de construgdes ‘“‘caseiras”, continuam

sofrendo acidentes fatais causados pelo fendmeno de flutter.

Nos tltimos anos, no Brasil, ocorreram, pelo menos, dois acidentes fatais com aeronaves
envolvendo o fenomeno flutter (ou ressonancia aeroeldstica). Mas o que se entende por fenomeno

de flutter?

Segundo WRIGHT (1992), flutter ¢ uma condi¢do onde componentes de uma aeronave, a
asa, por exemplo, ou a aeronave como um todo, exibe oscilagdes de sustenta¢do propria para uma

certa velocidade frontal, que neste caso ¢ denominada velocidade critica de flutter.

Para as velocidades abaixo da velocidade critica, qualquer vibragdo dinamica estrutural
inicial ¢ amortecida, enquanto que as velocidades acima da velocidade critica, qualquer
perturbagdo dindmica estrutural crescerd, levando, quando ndo for limitada por comportamento

estrutural ou dindmico ndo-linear, a falha estrutural.
Pode-se dizer, entdo, que este comportamento iterativo entre o escoamento e a estrutura

persiste até que um equilibrio estatico seja atingido, ou seja, até que as for¢as aerodinamicas nao

sejam suficientes para deformar mais a estrutura.
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Quando este equilibrio estatico ndo ¢ alcangcado ocorre o problema da divergéncia o que

podera provocar a ruptura da asa.

O problema dinamico ocorre a partir desse equilibrio estatico, assim as respostas a essas
perturbagdes, obtidas pelo mesmo processo interativo anterior, apresentam um comportamento

oscilatorio. Quando se obtém respostas oscilatorias divergentes ocorre o fendmeno de flutter.

Podem-se destacar os tipos de flutter classicos e os ndo classicos.

O flutter classico estd associado com o escoamento potencial, mas ndo necessariamente,

envolve o acoplamento de dois ou mais graus de liberdade.

Ja o flutter nao classico, que ¢ dificil de ser analisado com base apenas tedrica, pode
envolver separagao de escoamento, escoamento periodico, condigdes de estol e varios efeitos de

atraso no tempo entre as for¢as aerodinamicas € o movimento.

O mais significativo tipo de flutter classico ¢ o escoamento em torno de uma asa

considerada como um escoamento potencial ndo separavel.

Flutter de flexdo-tor¢ao, flexdo-aileron e torgao-aileron sdo tipos de flutter com dois

graus de liberdade envolvidos (modos de vibragao).

Quando a asa curva e torce os ailerons sdo significativamente envolvidos, tem-se o flutter

denominado de flexdo-tor¢ao-aileron.

Embora o flutter seja restrito a superficies de sustentagdo, a fuselagem, em companhia das

instabilidades de flutter, pode afetar significativamente a velocidade critica.

O tail flutter surge do comportamento elastico da fuselagem e normalmente envolve um

grande niimero de graus de liberdade.
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Outro tipo de flutter aparece em aeronaves que levam munigdes externamente. Este flutter

¢ denominado wing-with-store flutter.

A adigdo de casulos externos a aeronave provoca significativas mudangas nas
caracteristicas dinamicas e freqiientemente efeitos adversos nas propriedades de flutter causam

drasticas redugdes na velocidade critica.

Um outro problema ¢ que sdo varios os tipos de casulos. Em velocidades de voo muito
altas, o esfoliamento da fuselagem pode exibir um tipo de flutter que esta associado ao
deslocamento do painel na dire¢cdo normal a esta superficie.

Este flutter ¢ chamado de panel flutter ¢ difere do flutter convencional pelo menos por
dois aspectos: ¢ um fenomeno inteiramente supersonico e as nao-linearidades estruturais,
associadas com os limites aerodindmicos, tendem a limitar fortemente as amplitudes de flutter.
Estas limitagdes causam falhas nos modos estruturais e explosivas fraturas na superficie da

aeronave.
Um outro tipo de flutter que ocorre no escoamento potencial ¢ o Propeller-rotor/whirl
Sflutter. O mecanismo basico na instabilidade whirl flutter € o acoplamento giroscopio de pitch e

yaw no sistema de hélice.

Um tipo ndo cléassico de flutter (ROCHA, 2003) é o que associado ao escoamento

separavel e ¢ chamado de stall flutter.

O stall flutter pode ocorrer em uma superficie de sustentacao, quando esta opera com alto

angulo de ataque no escoamento durante, ao menos, parte de cada ciclo de oscilacao.

Ele ocorre principalmente no flutter de um grau de liberdade em uma oscilagao torcional,

e um grande nimero de parametros pode ter enorme influéncia neste fendmeno de flutter entre
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eles podemos citar, nimero de Reynolds, freqiiéncia reduzida, localizagdo do eixo torcional,

forma do aerof6lio e algumas amplitudes de oscilagdes.

Pela existéncia de todos estes parametros, as nao-linearidades aerodinamicas e o

escoamento separavel complicam imensamente uma previsao tedrica do flutter para este caso.

Para se compreender melhor o fendmeno de flutter, faz-se uma andlise relacionada ao
comportamento de um sistema mecanico constituido de uma massa, uma mola e um amortecedor

quando submetido ao uma forga externa oscilatoria.

Variando-se a freqliéncia da oscilagdo externa, atinge-se um ponto, que se chama de

ressonancia, em que as oscilacdes da massa sdo ampliadas a0 maximo.

Figura B-1: Massa, mola e amortecedor.

Num grafico, a resposta da massa em funcao da freqiiéncia da oscilagdo de entrada, tem-se

curvas conforme a figura abaixo.
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Figura B-2: Resposta da massa em func¢io da freqiiéncia.

Este comportamento natural de um sistema ¢ geral e como exemplo tem-se os casos de
“Shimmy” de rodas de automoveis e os circuitos de radio e televisdo Sintonizar um aparelho ¢

alterar os seus elementos de modo a fazé-lo “ressoar”” numa certa freqiiéncia.

Assim o flutter em aeronaves, nada mais € do que mais um caso particular deste fendmeno

vibratdrio geral, no qual:

o As forcas externas sio fornecidas pelo ar em movimento, sendo o seu valor,
portanto, proporcional ao quadrado da velocidade da aeronave, como quase todas as

forcas aerodinamicas.

e As massas sdo as das partes oscilantes em movimento, uma asa, um aileron ou um

profundor.

e Os amortecedores, no caso de superficies fixas como uma asa, é o atrito interno de
deformacio dos materiais das estruturas, e no caso de superficies moveis, também os
atritos dos sistemas de comando. Em ambos os casos, estes amortecimentos sao
bastante pequenos sendo um pouco maiores para as estruturas rebitadas e

parafusadas ou fabricadas em material composto (FBVV, 1972).
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Ha ainda, um certo amortecimento provocado pelo proprio ar que envolve a superficie em
movimento, mas que, sendo praticamente constante, o seu valor relativo as forcas

acrodinamicas cai com o a velocidade, além de sofrer modificagdes devido a esta.

Pode se fazer uma analogia com um remo oscilando dentro da agua e assim ter uma idéia
deste tipo de amortecimento. De qualquer maneira, o fundamental é que o amortecimento é

quase sempre pequeno.

e As molas, no caso de superficies fixas, sdo representadas pela prépria estrutura, e no
caso de superficies moveis é mais uma vez, o proprio ar em movimento, ajudado, em

certos casos pela elasticidade do proprio sistema de comando.

O flutter pode ocorrer, pela excitacdo e vibracdo de uma Unica superficie fixa isoladamente
como, por exemplo, uma asa, o que nao ¢ freqiiente, ou em casos mais raros, com uma deriva ou
um estabilizador isolados. Nestes casos, ele ¢ geralmente catastrofico devido ao amortecimento

muito fraco.

O flutter pode ocorrer ainda, devido a vibracdo de uma superficie movel isolada, profundor,
leme, etc. Nestes casos, ele se apresenta mais controlavel pelo piloto, a ndo ser quando a mola ¢

representada por um sistema de comando demasiadamente flexivel.
Mas o caso mais comum de flutter ¢ o de acoplamento da vibragdao de uma superficie movel

com a de uma fixa, e que por ser acoplado, ¢ mais dificil de ser analisada. Imaginem por exemplo

um sistema com 2 molas, 2 amortecedores, 2 massas ¢ 2 maos.
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Figura B 3: Sistema com 2 massas, 2 molas e 2 amortecedores

Um sistema deste ¢ mais complexo e na realidade, uma asa com um aileron representa um
sistema com pelo menos 3 graus de liberdade envolvendo flexao da asa, tor¢do da asa e deflexdo

do aileron ou as vezes com graus de liberdade adicionais envolvidos.

Uma “empenagem” representaria um sistema ainda mais complexo se considerarmos a
tor¢ao e flexdo do cone da cauda, etc. A andlise de como ocorre tudo isto, logicamente nao ¢
simples e o seu estudo representa em si uma especializacdo completa no campo da engenharia

aeronautica, mas para o objetivo deste estudo especial, o até aqui exposto ¢ suficiente.

Estabelecem-se, a seguir, algumas regras baseadas nos quatro elementos fundamentais -

massa - mola - amortecedor - for¢a externa:

e Massa- O balanceamento correto das superficies de comando ¢ fundamental na
prevencao do flutter, seja estatica ou dinamicamente. Qualquer acréscimo de peso
ou maior afastamento do centro de gravidade da linha de articulagdo com relagao

ao projeto original de uma aeronave pode ter conseqiiéncias desagradaveis. A
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introducao de tanques de lastro ou de qualquer massa razoavel nas asas altera seu
comportamento vibratério. Estas massas serdo tdo mais prejudiciais quanto mais
externas e quanto mais recuados em dire¢do ao bordo de fuga. As reformas
estruturais geralmente acarretando aumento de peso. Em todos os casos ¢ util
comparar-se a freqiiéncia natural da asa antes e depois de reformas. Esta
freqliéncia pode ser facilmente medida, sacudindo as asas naturalmente pelas
pontas e contando-se o numero de oscilagcdes obtidas, digamos em um minuto.

Uma variagdo substantiva da freqiiéncia natural ¢ sempre um alerta.

Mola. Os sistemas de comando devem ser conservados livres de folgas e jogos, e
nos sistemas de comando por cabos quando for o caso, devem ser mantidos com a
tensdo correta, pois tal como ocorre com as cordas de um violdo, a freqiiéncia de
vibragdo da superficie de comando ird depender desta tensdo. Apds as montagens
e desmontagens ¢ util verificar-se o comportamento das superficies de comando,
mantendo-se fixos os pedais e o manche. Quanto a “mola” aerodinamica, a unica

coisa que podemos fazer ¢ nao ultrapassar os limites de velocidades previstas.

Amortecedor. Deve-se procurar manter a estrutura da aeronave, integra em todos
os seus elementos - uma nervura ou caverna deslocadas ou um remendo mal feito
podem alterar o amortecimento de uma asa ou de cone da cauda. Também sob este
aspecto, ¢ interessante manter-se um registro das freqii€ncias naturais dos
componentes que permite detectar falhas internas ocorridas, por exemplo, apds
pousos problematicos. A substituicdo de roldanas ou guinhdis com buchas por
outros com rolamentos pode facilitar o aparecimento de flutter, pela redugao do

atrito e, portanto, do amortecimento do sistema.
Forga externa. A ocorréncia do flutter sempre exige uma excitacdo correta numa

velocidade determinada. Ensaios de voos onde as velocidades sdo aumentadas

gradativamente, com a aproximacdo da zona de flutter sdo importantes para a
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analise de registros que permitam acompanhar a evolu¢do do comportamento dos

amortecimentos da estrutura e das superficies de comando.

No sentido de superar a insuficiéncia de técnicas passivas € voar a uma velocidade maior
que a velocidade de flutter, uma técnica foi desenvolvida em meados dos anos de 1970, a
chamada supressao ativa de flutter. Neste caso, um sistema onboard de controle automatico move
uma superficie de controle na asa em resposta ao movimento estrutural, a fim de suprimir o

Slutter.

A primeira demonstracdo pratica de supressdo ativa de flutter foi feita pela forca aérea
norte-americana em seu programa de Alivio de Carga ¢ Modo de Estabilizagdo (LAMS — Load
Alleviation and Mode Stabilization) que resultou em um Boeing bombardeiro B-52 que criou
historia nos céus do estado de Kansas nos E.U.A. em 1973 voando 10 nés mais rapidamente que

sua velocidade de flutter de loop-aberto.

Porém, apesar deste primeiro sucesso, a supressao ativa de flutter permaneceu em grande
parte como experimental, e ainda ndo alcangou estado operacional em qualquer aeronave. Isto ¢
por causa de muitas razdes, a principal delas ¢ a da dificuldade em se projetar um sistema de
controle que ¢ robusto para incertezas paramétricas. Claramente, os projetistas de aeronaves e

operadores nao estao dispostos a correr riscos.

A supressao ativa de flutter requer um conhecimento preciso dos modos aeroelasticos que o
causam, para assim, mudar ativamente suas caracteristicas de tal modo que o fenomeno flutter

aconteca a uma velocidade de voo cada vez mais alta.

As diferencas entre os tipos de aeronaves e/ou suas finalidades influenciam muito no
estudo do flutter, pois embora o flutter classico de uma asa de aspect-ratio alto, como a de um
Boeing 747 ou um Airbus A-340, ¢ causado por uma interacao entre as primeiras dobras e tor¢ao
de modos aeroelasticos, 0 mecanismo de flutter de uma asa de aspect-ratio baixo como a de um

aviao de combate ¢ mais complicado de ser analisado.
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Para estudar flutter, como também a supressao ativa de flutter, é necessario que um modelo
aeroelastico preciso seja baseado na modelagem das forgas aerodinamicas instaveis como uma

matriz de transferéncia.

No dominio de Laplace, esta matriz multiplicada pelo vetor de deslocamento generalizado

da o vetor que contém forcas aerodinamicas instaveis € momentos (TEWARE, 1999).

O método mais comum de obter a matriz de transferéncia da instabilidade aerodinamica ¢
o uso de aproximagdes aperfeicoadas de fungdes racionais para suas condi¢des, providos dos

dados de dominio de freqiiéncia no limite harmonico.

Depois que a matriz de transferéncia ¢ obtida, um modelo de espaco de estados, linear,
invariante no tempo para o sistema aeroeléstico, inclusive o atuador de controle da superficie,
pode ser obtido. O controlador de realimentagdo para supressdo ativa de flutter pode ser

projetado entdo por técnicas padrao de loop-fechado (TEWARE, 1999).

Durante a ultima década, varios autores trabalharam nos varios aspectos de supressao
ativa de flutter, como, por exemplo, modelos aerodindmicos de dominio de freqiiéncia subsonica
para supersonica, otimizagdo ndo-linear para aproximagodes de fungdes racionais e projeto de

controladores robustos otimizados.

Existia, também a aplicagdo pratica, como por exemplo, nos cacas F/A-18 E/F da
McDonnell Douglas Corp. — U.S.A. Desde entdo a area ¢ interdisciplinar em sua natureza,
proporcionando assim uma oportunidade excelente para se estudar dinamica de fluidos, dindmica
estrutural, e sistemas de controle, tudo ao mesmo tempo. A. Teware (1999) trabalhou com a

supressao de flutter. As figuras a seguir mostram, as analises no assunto de supressao de flutter.

A figura abaixo mostra a resposta de loop-aberto de uma asa equipada com um
acelerdmetro externo e uma superficie de controle frailing-edge em uma velocidade ligeiramente

maior que a velocidade de flutter. O movimento € visto como sendo instavel.
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Figura B-4: Resposta de flutter de loop aberto.

A figura B-5 exibe a comparagdo, na mesma velocidade, da resposta de loop fechado de um
controlador baseado em uma técnica de A. Teware (1999), a ORW (Output Rate-Weighted) com
a técnica tradicional método linear quadratico (LQRY). Observa-se que o controlador ORW

alcanca a supressao de flutter muito mais cedo e com uma aceleragdo normal com um pico muito

mais baixo.
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Figura B 5: Comparacio de dois controladores de supreesao ativa de flutter.

As figuras B-6 e B-7 mostram a aplicacdo de outra técnica inovadora, a entrada pré-shaping

para a supressao de flutter.

Na figura B-7 ¢ mostrada a entrada pré-shaped de controle de torque obtida pela
convolu¢do de uma entrada bang-bang (TEWARE, 1999) com uma seqiiéncia baseada nos
primeiros seis modos aeroelasticos. O objetivo de tal entrada ¢é trazer o sistema para o repouso no

final da seqiiéncia de entrada.
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Figura B 6: Entrada pre-shaped para supressao de flutter

tomando os primeiros seis modos aeroelasticos.

A figura B-7 mostra a resposta de aceleragdo para esta entrada a uma velocidade

ligeiramente maior que a velocidade de flutter de loop aberto, significando a supressao do flutter.
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Figura B 7: Resposta para a entrada pré-shaped no ponto de flutter de loop aberto.

O problema de flutter esta, provavelmente, se tornando cada vez mais agudo com o passar
do tempo com o advento da utilizagdo de materiais leves e o aumento nas velocidades de voo.
Por exemplo, uma aeronave hipersonica em uma velocidade dez vezes maior que a velocidade do
som experimentard altos gradientes térmicos, que sdo, provavelmente, de grande influéncia nas

caracteristicas aeroelasticas.
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A iteragdo aerotermoelastica resultante podera fazer com que a ocorréncia do flutter seja

mais provavel.

Espera-se que, cada vez mais, com o passar do tempo, um esfor¢co maior seja feito a fim
de se diminuir substancialmente ou até eliminar este problema tao perigoso para a aviagdo, ja que

este tipo de fendmeno € responsavel por muitos acidentes fatais com aeronaves no mundo.

Como mencionado anteriormente, a busca pela maior performance, tanto de materiais
como de velocidade, ja torna o estudo do aparecimento de flutter em aeronaves de suma
importancia para a area e este estudo teve a finalidade de nos familiarizar com esse fenomeno

para uma pesquisa nesse assunto.
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Apéndice C: Especificacoes e Imagem do F-8 Crusader:

SI Neg. # 90-14952

Figura C-2: Vista lateral do F-8 “Crusader”
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8 Crusader Specifications

Primary Function:
Contractor:

Crew:

Unit Cost:
Powerplant

Dimensions
Length:
Wingspan:
Height:
Weights
Empty:

Maximum Takeoff:

Performance
Speed:
Ceiling:
Range:

Armament

Carrier-baszsed fighter and attack aircraft
Waought

one

M

One Pratt & whitney 157 turbojet engine rated at
ig,000lb

54,5 ft (16.61 rn) -- F-SF
35.6 ft (10,87 m) -- F-8F
15.75 ft (4.8 m) -- F-5F

17,836 |b
34,100 Ib (gross)

1,132 mph (rach 1.72)
52,000 ft (17,680 m) -- F-8F
1,000 miles

Four Z0mm cannons M39 and up to 2,268 kg weapons
incl, two AIM Matra RS30 rizziles or eight 5 in (127 mm)
rockets, -- F-8F

Figura C-3: Especificacoes técnicas do F-8 Crusader
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Figura C-4: Landing do F-8 Crusader em um Porta-Aviées e a caracteristica do

angulo de ataque variavel
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GENERAL ARRANGEMENT

229



Apéndice D: Expoente de Lyapunov.

O expoente de Lyapunov, A, ¢ um pardmetro de caracterizagdo dindmica de atratores. Ele
mede a taxa de divergéncia de oOrbitas vizinhas (e consecutivas) dentro do atrator [GANDUR,

2001] e, assim, quantifica a dependéncia, ou sensibilidade do sistema as condi¢des iniciais.

Analogamente, pode-se dizer que o expoente de Lyapunov fornece uma indicacdo de quao
rapido perde-se informa¢do movendo-se ao longo do atrator. Nos sistemas caoticos, associados a
um atrator estranho, a dependéncia das condi¢des iniciais implica na existéncia de pelo menos
um expoente de Lyapunov positivo. Em séries temporais experimentais, o ponto de partida para o
calculo dos expoentes € o atrator reconstruido, em uma dimensao de imersdo adequada (para
maiores detalhes ver Nelson F. Ferrara & C. P. C. Prado. Caos: Uma introdugdao, Edgard Bliicher
Ltda.,Sao Paulo, 1994) [GANDUR, 2001]. Uma vez reconstruido o atrator, define-se uma

trajetoria fiducial a partir da seqiiéncia de vetores reconstruidos.

A seguir, deve-se analisar o que ocorre com pontos vizinhos desta trajetoria. Com as
informacdes sobre as taxas de divergéncia destes pontos, podem-se obter entdo os expoentes de
Lyapunov. Existem varios métodos para o calculo dos expoentes, os quais diferem na maneira de
analisar a dindmica ao longo da trajetoria fiducial. Os métodos mais conhecidos s@o os métodos

de Wolf, de Eckmann e Ruelle e o método de Brown e Bryant [GANDUR, 2001].

Dadas duas trajetorias &,(¢) e & (¢), pertencentes a algum espago de fases n-dimensional, a

diferenca entre essas trajetorias a cada tempo ¢ dada por 0,(¢) .

Podem-se considerar tanto as trajetérias e a diferenga entre elas, como evolugdes temporais

dos valores iniciais. Desse modo, se a evolugdo temporal de J,(t =0) para J,(¢t) € de carater

exponencial, entdo se pode escrever:

8)(1) = 5,(0)e” (L.1)
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assim,

ﬂ:(ljln(m(t)n} (12)
t) LIS,

onde A ¢ uma aproximagdo do expoente de Lyapunov, que é o maior expoente possivel para o

afastamento das trajetorias.

Para a obtengdo do verdadeiro expoente de Lyapunov, devemos considerar a diferenca

entre as trajetorias cuja norma ao quadrado ¢
18,(2) 1= 8, (£)" 5, (¢) (1.3)
porém, como J,(¢) ¢ uma evolugdo temporal de J,(¢ = 0), podemos escrever
0,(t) =A9,(0) (1.4)

onde A ¢ o operador de evolugdo temporal, desse modo, substituindo (1.4) na equacao (1.3)

teremos

[13,(2) |1 = (AS,(0))"(AS,(0)) (1.5)
e assim,

15,0 = 6,(0)" A"A3,(0) (1.6)
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O novo operador A'A , é hermitiano [Oiwa, 1994], portanto possui autovalores reais
e auto fungdes ortogonais entre si, formando um conjunto de fungdes, que serve de base para o
espago que as contém.

Dessa forma, ¢ possivel escrever J,(0) com base nas autofungdes de A'A, denotadas por

u,, com autovalores a,’.
5,(0)=Y cu, (1.7)
onde ¢, ¢ a probabilidade de se encontrar o espagamento u; entre as trajetdrias no tempo ¢ = 0.
Aplicando o operador A em ¢,(0) obteremos
A8, (0)=) cAu, =Y cou, (1.8)

e calculando a norma ao quadrado
(A5,(0)) (AS,(0) =(3 cau,) (zjcjaju j ) =3 ot (1.9)

pois, da hermiticidade de A'A conclui-se que as auto funcdes da A sdo ortogonais entre si

[OIWA, 1994].

Calculando o qiiociente

(Ild)(t)Hz ): 2 le e (1.10)
15,OF) | Xl

e escolhendo J,(¢) paralelo a alguma das auto fungdes de A, temos
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(nso(r)uz]:[lci § gfj:a; (1)
18,01 )~ e

160D [I= e 11 5,(0) || (1.12)

Se considerarmos que o afastamento entre as trajetorias evolui exponencialmente com o

tempo, podemos escrever

18,(@) I= ™" | 5,(0) | (1.13)
o que implica
A, :(1jln{mj (1.14)
t) 6,0

Porém, ainda € necessario mais um passo para a obtengdo do expoente de Lyapunov, ¢é

preciso aplicar o limite assintdtico previsto pela teoria ergodica de Oselec,

A= lim(ljln(MJ (1.15)
et 1 6,(0) |

onde, 4, ¢ o expoente de Lyapunov.

Agora, observamos o expoente. Assim, se esse numero for negativo entdo as trajetorias
colapsam com o tempo, mostrando um regime integravel; se o expoente for zero entdo as
trajetorias ndo se afastam e nem colapsam, o que indica também um sistema integravel; no caso

do expoente ser positivo finito entdo as trajetorias se afastam exponencialmente com o tempo,
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explicitando um quadro cadtico no sistema; e no caso do expoente ser divergente positivamente

entdo o sistema ¢ puramente estocastico.

Uma descri¢ao mais detalhada da obtencao do expoente de Lyapunov pelo método de Wolf

pode ser encontrada no apéndice 7.3 da tese de doutorado de Marcelo C. Gandur [Gandur, 2001].

A seguir, calculam-se os expoentes de lyapunov nos pontos de bifurcacao das tabelas 4.3 e
4.4 do sistema 4.4 dado no capitulo 4 a fim de se verificar a possivel existéncia de caos no

sistema.

Para efetuar os calculos utiliza-se o pacote do Software MatLab® chamado MATDS (V.
Apéndice I)

Assim, para valores de massa m=m, ¢ condi¢des iniciais do ponto hopfl da tabela 4.3:

Dynamics of Lyapunov exponents

01 ””” - - - - T - -~ "~ ©FrF--""-" " F--"-""“"*tT- -~ *t———"7
| | | |
| | | |
| | | |
| | | |

— 2,=0.0011411
e T —— 1,=0.00063493 | |
—_— x3=-0.25842

Lyapunov exponents
b

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
t

Figura D.1: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov:: t=10000.0000 L.1=0.001141;
L2=0.000635; L.3=-0.258415;
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Para Massa m=m0 e condigdes iniciais do ponto hopf2 da tabela 3.3:

Dynamics of Lyapunov exponents

—— %4=-0.0050445

—— X,=-0.0054948

0.038824

sjuauodxa AoundeAT

10000

4000 5000 6000 7000 8000 9000

1000 2000 3000

Figura D.2: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t=10000.0000 L1=-0.005045;

L2=-0.005495; L.3=-0.038824;

235



my e condi¢des iniciais do ponto Sela-no6 1 da tabela 4.3:

Para Massa m

Dynamics of Lyapunov exponents
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10000.0000 L.1=0.000357;

L2=-0.637377; L3=-0.637405;
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Figura D.3: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t



Para Massa m=m ¢ condi¢des iniciais do ponto Sela-n6 2 da tabela 4.3:

Dynamics of Lyapunov exponents

0.2 | | | | | | | | |
| | | | | ~— 1,=0.00081976
O R A TR A S ———,=-358266-005 |
| 2,,=0.30079
Y oSS S S S N
C | | | | | | | | |
(] I I I I I I I I I
c | | | | | | | | |
Q | | | | | | | | |
[oN
3 l l l l l l l l l
> 0T e
Qo | | | | | | | | |
c
>S5 | | | | | | | | |
o | | | | | | | | |
[\ | | | | | | | | |
> | | | | | | | | |
- 025 T FTTTT T FTTTT T FTTTT VT CTTT T T
h% l l l l l l l l l
_03,,““?&»«3‘%«%,,,,,;,,,, ; : : : : :
1 1 1 1 1 1 1 1 1

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
t

Figura D.4: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t=10000.0000 L1=0.000820;
L2=-0.000036; 1.3=-0.300787;

Nas figuras D.1 — D.4 acima somos mostrados a evolugao dos LEs para os pontos “hopf1”,
“hopf2”, “Sela-nd 1” e “Sela-no6 2” da tabela 3 e verificou-se que ndo ocorreram valores positivos

dos expoentes, o que ndo indicou a presenga de caos no sistema para esses valores iniciais.

A seguir calculam-se a evolug¢@o dos LEs para os valores iniciais dados pela tabela 4 onde a

massa da aeronave foi aumentada para 5*m,.
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5*my e condigdes iniciais para o ponto “HPF-1" da tabela

Aumentando a massa para m

4.4.

Dynamics of Lyapunov exponents

0.0012538

}‘1
| — A,=-0.027547

sjuauodxa AoundeAT

1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000

1000

500

Figura D.5: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t=5000.0000 L1=0.001254;

L2=-0.027547; L3=-0.057244;
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5*my e condigdes iniciais para o ponto “HPF-2" da tabela 4.4:

Massa m

Dynamics of Lyapunov exponents
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Figura D.6: Resultado do cilculo do expoente de Lyapunov: t=5000.0000 L1=0.001920;

L.2=-0.028823; L3=-0.048777;
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5*my e condigdes iniciais para o ponto “HPF-3" da tabela 4.4:

Massa m

Dynamics of Lyapunov exponents
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5000.0000 L1=-0.001018;

Figura D.7: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t

L2=-0.001858; L.3=-0.015913;
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Massa m=5*my e condig0es iniciais para o ponto “HPF-4” da tabela 4.4:

Dynamics of Lyapunov exponents

OlfF—7—""TF—"-—- T Feee- T Feeee T e
0.08 -~ 2,=0.00049392 | |
| ——— %,=-0.001121
0.06 R
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c | | | | |
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x 1 1 1 1 1
'004 B I T -0~ |
e e R
R S
e T e —— e i

t

Figura D.8: Resultado do calculo do expoente de Lyapunov: t=5000.0000 L1=-0.000494;
L2=-0.001121; L.3=-0.037673;

Nas figuras D.5 — D.8 s@o mostrados a evolugdo dos LEs para os pontos HPF-1, HPF-2,

HPF-3 e HPF-4 da tabela 4 e verificou-se a ndo ocorréncia de LEs positivos o que ndo indica a

presenca de caos no sistema para os valores da tabela 4.4.
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Apéndice E: Matds

MATDS ¢ um pacote grafico baseado no software MATLAB® para investigagdo e estudo

interativo de sistemas dindmicos.

Para se utilizar o matds deve-se abrir o MATLAB e no prompt de commando digitar

“MATDS” (2) como ilustrado na figura a seguir. Deve-se notar que € necessario estar no

diretorio onde o matds foi instalado (2). Ver figura E.1.

File Edit Debug Desktop ‘Window Help 2 I
O | & Bl o o |8 | 2| curentDirectory: | CWMATLAETwworkimatds  d— vl ..
Shortcuts [F] How to Add (2] Yhat's Mew
Works pace e Command Window a I
e P ] »
ol A
Matme -~ JVaIue To get started, select MATLAE Help or Demos from the Help menu.
: s Natds (ee— 1
Warning: Function call Matds invokes inexact mwatch C:%MATLAE?, workimatdshmatds.m.
Welcome to dynamwical system investigation
< >
ind mistory 7 X Investigation of c:iimatlab7hworkimatds' temph temp system started...>>
cl
~
zeros (nk, 1) -
nk
Ic
th
] cle
Es—— 16/07/0% 14011 —=% =
Hatds b
M | ¥
4 start

B U ki n I S S L S

Figura E.1: Prompt de comando do MATLAB

Feito isso o0 menu do matds sera aberto (figura E.2) e o programa estara apto a receber um

novo sistema ou abrir um j4 existente.
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File Edit Compute Research Window Options Help N

Class CODE

System liaw

Jacobian Symbolically
Task Trajectory+Lvap
Method oded’

error le-005
max. step 1

Status ready

Current DS o:'matlab?'\work'\matds.
files:

“temphtemnp. *

Figura E.2: Menu de comando do MATDS

A seguir fapresenta-se algumas funcionalidades desse pacote.

1. Integracdes numéricas de sistemas ODE (Ordinary Differential Equations): onde estao
disponiveis todos os métodos standard da biblioteca ODE do MATLAB, e ainda
integradores de alta precisdo como o ODE78 e ODES7.

2. Analise de equilibrio: onde ¢é possivel analisar a estabilidade e equiibrio para valores
fixados de parametros. Para célculos de equilibrio usa-se o método de Newton.

3. Expoentes de Lyapunov: onde, para se calcular o expoente de Lyapunov de um sistema
deve-se clicar no item “Research—Lyapunov” no menu do matds. Feito isto, deve-se
especificar o nimero de expoentes de Lyapunov que se deseja (menor ou igual que a

dimensao do sistema) (Wolf, 1985).

Terminado isso, deve-se clicar no item “Compute” no menu do matds. As figuras a seguir

exemplificam essas etapas.
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-} Lyapunov exponent x|

Lyapunov exponent= options

Humber of exponents=: I 3

Step of averaging: I 0.5
Step of output: I 10

oK. Cancel |

Figura E.3: Menu de opcoes para o calculo do Expoente de Lyapunov

J Lyapunov exponents =100 %]

Eile Edit “ew Insert Tools ‘Window Help

DEES MA A/ 2P D

Oynamics of Lyapunow exponents

=

Lyapunov exponents
ol

at 4
A0 — 3, =0.90047 .
12| — A,=00011213 ]
_ A=14.566
g — " 1
0 10 200 300 400 500

t
Figura E.4: Expoentes de Lyapunov para o sistema de Lorenz com valores de

parametros: R=28; b=38/3; sigma=10

Pode-se, ainda calcular solugdes periddicas, campos vetoriais € mapas de Poincarés. Para

melhores detalhes ver: http://kvm.math.rsu.ru/matds/.

244



Anexos

Anexo 1 — Sumula Curricular:
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