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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo estudar a estabilidade dindmica e controle da aeronave radio-controlada e assim, contribuir com o desenvolvimento
do projeto tedrico para a competicdo de Aerodesign, bem como apresentar as deficiéncias de estabilidade que a mesma possa vir a ter na prova
pratica. Apresenta-se a modelagem dindmica da aeronave, obtém-se as fungdes de transferéncia das variaveis de interesse e as respostas das
simulagdes realizadas, relacionadas com o estudo e a analise da estabilidade longitudinal e latero-direcional da aeronave. Utiliza-se o Método do
Lugar das Raizes para determinar os ganhos e melhorar as respostas dindmicas e diminuir os overshoots. E finalmente, apresentam-se algumas
mudancas e melhorias que devem ser consideradas para aumentar a estabilidade.

Palavras-chave: Modelagem dinamica; Estabilidade longitudinal e latero-direcional; Aeronave radio-controlada.
ABSTRACT

The aim of this work is to study the dynamic stability and control of the radio-controlled aircraft and thus contribute to the development of the
theoretical project for the competition of Aerodesign, as well as to present the stability deficiencies that may arise to have in the practical test. The
dynamic modeling of the aircraft is presented, the functions of transfer of the variables of interest and the answers of the simulations are performed,
related to the study and the analysis of the longitudinal and lateral-directional stability of the aircraft. The Root Locus Method is used to determine
gains and improve dynamic responses and decrease overshoots. Finally, some changes and improvements should be considered to increase stability.

Keywords: Dynamic modeling; Longitudinal and latero-directional stability; Radio-controlled aircraft.

1. INTRODUCAO

A cada ano a induUstria aeronautica evolui e apresenta significativos progressos tecnologicos. Entretanto,
problemas de estabilidade e controle das aeronaves sempre estdo em estudo na busca da qualidade. Acredita-se que Bryan
(1911) e Lanchester (1908) realizaram os primeiros estudos relacionados com estabilidade de aeronaves, obtendo modelos
matematicos e realizando experimentos para a analise deste estudo. Cook (2007) também aborda a estabilidade dindmica
da aeronave voltada para as respostas da mesma em relagdo as perturbagdes sofridas nas variaveis de controle, ¢ utiliza a

teoria de controle moderno aplicada a estabilidade e controle de aeronaves.

Deve-se considerar a turbuléncia atmosférica como perturbacgéo externa na dindmica de voo, no controle e na
analise das respostas. Assim, podem existir pequenas variagdes na condi¢do de equilibrio o que pode originar grandes
amplitudes no comportamento da manobra o que a torna néo linear e, portanto, o suficientemente complexa para o sistema
de controle de voo (COOK, 2007). Uma aeronave pode ser considerada dinamicamente estavel se, depois de iniciado um
distrbio na sua posigdo de equilibrio, 0 movimento que se segue diminui com o tempo. O grau requerido de estabilidade
¢ usualmente especificado pelo tempo que o movimento leva para amortecer metade da sua amplitude inicial ou, no caso
de um movimento instavel, o tempo que leva para que a amplitude inicial ou perturbagdo seja o dobro. Também de

interesse ¢ a frequéncia ou periodo da oscilagdo (NELSON, 1989).

O objetivo deste trabalho consiste em estudar a estabilidade dindmica e o controle da aeronave radio-controlada
AF-X construida pela equipe da Faculdade de Engenharia de Guaratingueta para participar da competicdo de Aerodesign

promovida pela SAE Brasil. Esta competi¢do reune diversas faculdades de todo o pais e algumas internacionais para
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projetar uma aeronave com o objetivo de carregar o maior peso. A avaliagdo e pontuagdo consideram o peso carregado e
a eficiéncia estrutural da aeronave, a distancia percorrida na pista para a decolagem, e o projeto como um todo. Além

desta pontuagdo existem alguns bonus por distdncia da pista utilizada no pouso e acuracidade do peso previsto.

A aeronave deve ser o mais leve possivel e obedecer algumas regras de dimenséo especificadas pelo comité a
cada ano, e geralmente tem-se um valor de somatdrio de dimensdes fixo e estabelecido pela regra da competi¢cdo. O motor
utilizado ¢ igual para todas as equipes, portanto o desempenho do avido depende Unica e exclusivamente de suas
caracteristicas definidas pela equipe, e € nesta parte que esta a importancia de realizar um estudo da estabilidade e controle

da mesma.

A estabilidade de uma aeronave representa a sua capacidade de retornar a posi¢ao de equilibrio depois de ter
sofrido uma perturbag@o, estas perturbagdes podem ser atmosféricas ou geradas pelo controle do piloto. As caracteristicas
da atmosfera sdo geralmente rajadas de vento, gradiente de velocidade do vento ou turbuléncias do ar. Para uma aeronave
pequena, como ¢ o caso do AF-X, a influéncia de rajadas de vento ¢ do vento lateral ocorre com maior intensidade e,
portanto, a mesmo necessita de uma estabilidade maior sem perder a capacidade de realizar as manobras necessarias ao
piloto. Assim, avalia-se a estabilidade do AF-X, segundo o movimento em torno dos trés eixos: Guinada (eixo z), Arfagem
(eixo y) e Rolagem (eixo x), e buscar alternativas para aumentar a controlabilidade da aeronave melhorando seu
desempenho. Utiliza-se a teoria do controle moderno (OGATA, 2003, e NISE, 2009) e as ferramentas do ambiente

computacional de simulacdo, dado pelo Matlab® e o Simulink, respectivamente.

2. MODELAGEM DINAMICA

Considera-se o sistema de coordenadas da aeronave segundo os eixos x,, y, € z, com origem no centro de
gravidade, e que se movimenta com relagdo ao referencial inercial X,, ¥, ¢ Z,. Assim, a dindmica da aeronave ¢ dada
segundo os sistemas de coordenadas e os angulos entre os eixos da aeronave relacionados com os eixos inerciais (Figura
1). Fazendo analogia entre as Figuras 1 e 2, respectivamente, observa-se que o movimento de rolagem ¢ em torno do eixo

Xp, 0 movimento de arfagem ¢ em torno do eixo y,, € 0 movimento de guinada em torno do eixo z,.

Referencial
Inercial ’,f—— —= Xp
|

/|
Yz

Yo

Figura 1 — Sistema de coordenadas (COOK, 2007).
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Figura 2 — Superficies de controle, esfor¢os e momentos na aeronave (COOK, 2007.

2.1. Sistema de Equacdes

O estudo e analise da dindmica da aeronave levam a obtencdo das fungdes de transferéncia, simulagdo e
obtengdo das respostas em funcdo das variagdes dos subsistemas de controle, entre eles, o Aileron, o Leme e o Profundor
(Figura 2). O aileron ¢ a superficie localizada na parte traseira da asa e responsavel pelo movimento de rolagem, o leme
¢ a superficie localizada na parte traseira e responsavel pelo movimento de guinada, e o profundor responsavel pelo

movimento de arfagem (isto ¢, do pouso e decolagem).

Segundo Bryan (1911) os esfor¢os e momentos resultantes na aeronave se devem aos efeitos aerodindmicos,
efeitos gravitacionais, movimentos de controles aerodindmicos, efeitos de tragdo do motor e distirbios atmosféricos.
Assim, considerando-se que a aeronave inicialmente se encontra em voo nivelado (condi¢do de trim), e que as forgas
devido aos distirbios atmosféricos sdo nulas, obtém-se o sistema de equagdes que descrevem a dindmica da aeronave,

conforme a seguir:

M+ g )=X, + X, +X_+X, (1
mv—pW,+rU,)=Y,+Y, +Y, +Y, ()
mw-qU,)=Z,+Z,+Z +Z, 3)
I.p-1.r=L,+L,+L +L, 4)
Lg=M,+M,+M_ +M, )
Iiri-I_p=N,+N,+N_+N, (6)

Sendo, m: Massa da aeronave com peso carregado; fi: Velocidade axial; v: Velocidade lateral; w:
Velocidade angular; g: Taxa de perturbagdo da arfagem; p: Taxa de perturbagdo da rolagem; »: Taxa de perturbacdo
da guinada; W,: Velocidade normal de equilibrio; U,: Velocidade axial de equilibrio; /,: Momento de inércia em
torno do eixo x; /,;: Momento de inércia em torno do eixo y; I.: Momento de inércia em torno do eixo z; e /..

Momento de inércia no plano xz.

Da teoria da aerodindmica (COOK, 2007) obtém-se os esforcos e momentos que atuam na aeronave.

Assim, usando a regra de Cramer representa-se no espago de estados o sistema de equagdes diferenciais do modelo
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dindmico, ¢ desta forma obter as fungdes de transferéncia em funcdo das varia¢des das superficies de controle:

Profundor (5), Aileron (&) e Leme ({) conforme esquema da figura 3,

Variaveis de entrada Variaveis de saida
n u
w
4]

Lengitudinal

3
Lateral S v
p,9®

ry

Figura 3 — Diagrama das respostas da aeronave (COOK, 2007).

A Figura 3 apresenta as variaveis a seguir, #: Variagdo do angulo de comando do profundor; & Variagao
do angulo de comando do leme; {: Varia¢dao do angulo de comando do aileron; u: Taxa de variagdo da velocidade
axial; w: Taxa de variacdo da velocidade normal; ©: Variagdo do angulo de arfagem; v: Taxa de variagdo da

velocidade lateral; ¢: Variag@o do angulo de rolagem; e y: Variag¢do do angulo de arfagem.

A andlise da estabilidade dindmica e controle ¢ dividida em longitudinal e lateral, chamada de latero-
direcional. O movimento chamado longitudinal do avido consiste no deslocamento devido ao comando do
profundor, e a aceleracdo devido a forga de tragdo do motor, que neste trabalho ndo é abordada ja que o motor é
padronizado para todas as equipes e ndo hé a possibilidade de alterar para ter ganho na estabilidade. O profundor
controla 0 movimento de arfagem. Os movimentos chamados laterais e direcionais do avido consistem no
deslocamento devido aos comandos do leme e aileron, respectivamente. O leme fornece a dire¢do da aeronave,

controlando o movimento de guinada, bem como o aileron controla o movimento de rolagem da aeronave.

Também se utiliza o Método grafico do Lugar das Raizes (COOK, 2007) para avali¢do das respostas das
fungdes de transferéncia, dos ganhos e da equagdo caracteristica para analise da dindmica. Os pardmetros utilizados
neste procedimento, sdo o coeficiente de amortecimento do sistema oscilatorio (z,), e a frequéncia natural de
oscilacdo (w,). Estes parametros caracterizam o movimento oscilatorio que geralmente se apresentam na dindmica
da aeronave. Também, para um movimento ndo oscilatdrio tem-se como pardmetro o periodo (7), dados
respectivamente por:

; o' =c"+y" T=%; (N

7, =cosgp= 6/ ———
Vo +y

A interpretacdo grafica das equagdes caracteristicas ¢ de grande importante para especificar o parametro
K,. Ganho necessario para obter a estabilidade do sistema; assim como, a necessidade de diminuir os overshoots da
resposta e diminuir o tempo de resposta. Utiliza-se o software Matlab® e ferramentas do Simulink, conforme
esquema da Figura 4, para gerar as respostas com um ganho inserido, na obten¢do de comportamentos dindmicos

estaveis.

o F’E
1 I
den(s)

Step Gain Transfer Fen Soope

Figura 4 — Diagrama de blocos com o Ganho.
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3. CONDICOES DE TRIMAGEM

No estudo da dindmica, assume-se que a aecronave esta voando inicialmente numa condig@o de equilibrio
e velocidade constante (condi¢do de Trim) cujos pardmetros sdo também calculados conforme a seguir. Destaca-se
que o principal angulo que caracteriza a dinamica da aeronave € o a, angulo de arfagem (dngulo de ataque), angulo
formado entre o eixo x;, da aeronave e o eixo X, de referéncia. Ele varia de acordo com o movimento da aeronave e
descreve o grau de inclinagdo. Assim, para ter um voo nivelado tem que se manter ou controlar o dngulo de ataque

na condi¢do de equilibrio, a,., 0 qual deve ser calculado.

O objetivo da frimagem da aeronave ¢ levar as forgas e momentos atuantes na aeronave para um estado
de equilibrio, que ¢ a condig¢do quando as forgas axial, normal e lateral, respectivamente, bem como os momentos
de guinada, rolagem e arfagem sdo nulos. Assim, o piloto necessita colocar a aeronave em uma condi¢do de voo,
condigdo de trim, ou condi¢do de equilibrio, para que o mesmo nio precise constantemente modificar o controle da

acronave.

No caso do AF-X a condigdo de trim € imprescindivel, pois apesar do voo ser de pequena duragdo tem
sua maior parte o voo nivelado e depende da habilidade do piloto para manté-lo nesta posi¢cdo. Com o calculo das
condigdes de #rim obtém-se o quanto o piloto necessita defletir as superficies de controle para manter o avido em
voo nivelado. A estabilidade estatica da aeronave esté totalmente ligada as condigdes de trimagem, pois representa
a capacidade de a mesma retornar para esta posi¢do de condigdo quando sujeita a uma perturbagdo externa. Neste
estudo ndo se analisa o avido estaticamente, pois estes pardmetros ja foram calculados previamente e o mesmo ¢

estaticamente estavel.

Para calcular as condigdes de trim utilizam-se as equagdes das forcas e momentos igualadas a zero, dadas

a seguir:

X =Lsina, +1,cosk—Dcosa, —mgsin(a, +y,) =0 (®
Z =mgcos(a, +y,)—Lcosa, — Dsina, —7,sink =0 )
M=M,+Lh-h)C L, +7,Z,=0 (10)

Os esfor¢os atuantes numa aeronave durante um voo nivelado, conforme a Figura 5, sfo, L: a for¢a de
sustentacdo gerada pela asa, D: a for¢a de arrasto induzido, 7, a for¢a de tragdo do motor, e Ly: a forca de sustenta¢do

gerada pela empenagem horizontal que contribui para a rotagdo em torno do €ixo y.

Horizontal

mg

Figura 5 — Esfor¢os ¢ momentos que atuam numa aeronave (COOK, 2007).

O motor do AF-X se localiza na parte frontal da aecronave e, portanto, a forga de tragdo se encontra no eixo x,

assim, consideram-se nulas as variaveis k e Z, nas equagdes, logo a contribui¢do do empuxo do motor na resultante em Z
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e no momento ¢ nula. No caso de uma aeronave pequena, o arrasto ¢ minimo néo influenciando o suficiente na velocidade,

como esta velocidade esta na mesma diregdo da tra¢do, considera-se, y, nula.

Neste estudo, a estabilidade dindmica da aeronave ¢ dividida em Longitudinal e Latero-direcional, conforme a

seguir.

4. ESTABILIDADE LONGITUDINAL

O movimento longitudinal esta relacionado com o movimento de arfagem e, portanto, leva em consideracéo a
variagdo do comando do profundor, que é a parte mével da empenagem horizontal. Leva-se em consideragdo além do
comando do profundor a acelerag@o da acronave em relagdo a forca de tragdo, bem como a variagdo que existe em algumas
forcas e momentos com a aceleracdo, porém neste trabalho ndo sera abordado este tema pois o avido estd em voo nivelado

na maior parte da prova pratica, bem como o motor ndo pode ser modificado devido a regras da competicao.

4.1. Funcoes de Transferéncia

Para o movimento longitudinal obtém-se as derivadas e as fungdes de transferéncia conforme Nelson (1989).
As derivadas da estabilidade para a velocidade axial sdo dadas em fungdo das variaveis a seguir: X, é a forca axial devido
a velocidade e representa os efeitos na forga de arrasto e na tragdo, devido a perturbacgio da velocidade; Z, é a forga normal
devido a velocidade e representa os efeitos na forca de sustentacdo devido a velocidade; e M, ¢ a derivada do momento
em torno do eixo y, em relag@o a velocidade, depende do numero de Mach e valor pequeno para baixas velocidades.
Analogo ao calculo das derivadas em relagdo a velocidade axial (u), € necessaria a mesma analise em relagdo a variagéo

do angulo de arfagem (6), e a velocidade angular (w), em fungéo da variag¢do do angulo do profundor.

Apos calculo dos coeficientes adimensionais e as derivadas pode-se a partir da formulagdo de Nelson (1989)

obter as fungdes transferéncias para analise da estabilidade longitudinal como mostram as equagdes a seguir:

u(s) _ Ny —0,395° —20,625 +285 [m/s} (11
n(s) A(s) s*+0,83s’ +7,85s> +1,455+ 0,74 | rad

os) N, —1,425” — 0,485 — 6,41 rad /s (12)
n(s) A(s) s*+0,83s’ +7,85s> +1,455+0,74| rad

w(s) _ N, =026 —23,235° — 1,465 — 42,09 {m/s} (13)

n(s)  A(s)  s*+0,83s> +7,855% +1,455+0,74 | rad

4.2. Caracteristicas Dinamicas e Obtencao dos Ganhos

Observa-se do sistema de equagdes que os denominadores sdo idénticos, denominada Equagdo caracteristica
do movimento longitudinal. A equacéo apresenta quatro raizes, sendo dois pares de raizes complexas conjugadas. A partir
destas raizes podem-se obter as caracteristicas dindmicas da aecronave bem como saber se a acronave ¢ estavel ou ndo. As
raizes sdo dadas a seguir, e se observa que a parte real ¢ negativa o que caracteriza a estabilidade longitudinal da aeronave

nestes dois modos:

Z,,=-032%274i c Zy, =-0,09£0,29

As raizes Z;, originam pequenas oscilagdes no momento em torno do eixo y. Neste tipo de perturbacdo a

aeronave tem um comportamento estavel caracterizado pelo coeficiente de amortecimento entre 0 e 1, com amortecimento
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senoidal e uma frequéncia natural de oscilagdo baixa. Porém, se observa que o overshoot sem ganho ¢ elevado e pode-se

reduzir para melhorar a resposta da aeronave. Do grafico obtém-se os dados a seguir:
7, =0,118 N w,=2,76rad/s N Overshoot=68,9%
Entretanto, estes pardmetros também podem ser calculados pelo método de aproximagéo segundo Cook (2007),
7, =0,61 K w,=2,01rad/s

Os dados obtidos do software sdo mais precisos que os calculados, porém ¢ interessante esta comparagdo para
verificar se os dados gerados no programa estdo dentro da ordem de grandeza esperada. Para a frequéncia existe uma

diferenca em torno de 30%, ja no caso do coeficiente de amortecimento a diferenga ¢ maior e esta proximo a 80%.

Para o modo Fugoidal (raizes Z3,) que se caracteriza por um movimento perturbado com oscilagdes de maior
amplitude que o modo Curto periodo (raizes Z;;) e amortecimento geralmente mais lento, os dados obtidos do grafico

sdo,
7, =0,293 N ®,=0,312rad/s Overshoot=38,2%
Estes dados também sdo calculados pelo método de aproximagdo segundo Cook (2007),
7, =0,742 N ®,=0,312rad/s
Segundo estes dados se observa que sem ganho, o overshoot ¢ menor que 50%. E segundo o grafico, se observa

que ndo ¢é possivel obter um valor menor pois o sistema tende a instabilidade, sendo na raiz o seu melhor comportamento.

Utilizando o Lugar das raizes (Root Locus) se avaliam as respostas relacionadas com a velocidade axial (u), a
variagdo do angulo de arfagem (6), e a velocidade angular (w), como as regides de estabilidade e instabilidade. Também,
verifica-se a controlabilidade da aeronave por meio da analise das respostas aos comandos das superficies de controle.
Apos esta analise para diversos ganhos, se adota a melhor resposta na percepgdo do trabalho e, portanto, se especifica o

ganho, e o impacto deste comportamento (EMMERICK, 2011).
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e Velocidade axial (#). Com auxilio do software Matlab® obtém-se o Lugar das raizes, conforme a Figura 6(a). Tam-
bém, apresenta-se na figura 6(b), a origem do grafico numa escala menor, o que indica que a aecronave apresenta uma

pequena regido de instabilidade.

Root Locus
Root Locus

5

s
x

-200 -100 100 200 300 (a) £ 2 A ‘ (b)

Step Response

Step Response

T LS
5 | system: sys

\ | Time (seconds): 13.7
) 2 | Amplitude: 2.7

Amplitude
Amplitude

Time (seconds)

(©

20

30

Time (seconds)

70

(d)

Figura 6 - Velocidade axial u: (a) Lugar das raizes, (b) Escala menor na origem, (c) Resposta em fun¢ao do dngulo do profundor e
(d) Resposta com ganho.

Também, se apresenta na Figura 7(a), a simulag@o da resposta com a fung@o step. Apds analise se adota o ganho

G=0,4 ¢ obtém-se a resposta dada na Figura 7(b), com reducdo considerada do overshoot.

Conforme analise observa-se que para o modo Fugoidal o overshoot inicial ¢ bem menor. Assim, para a
velocidade axial ndo ha um ganho que pode melhorar a resposta pois 0 mesmo ja esta proximo de uma area de instabilidade
e qualquer ganho que se coloque vai prejudicar a controlabilidade da aeronave. Ja no caso do angulo de arfagem e da
velocidade angular, para ambos se obteve o ganho G=0,016 pelo grafico do Lugar das raizes que reduzira o overshoot a
zero melhorando as respostas.

Para a caracteristica do Curto periodo existem grandes oportunidades de reduzir o overshoot, pois este esta

perto de 70%, para a velocidade axial conforme comentado ndo se pode atribuir um ganho muito grande para uma redugéo

pois esta proximo da instabilidade, assim atribui-se um ganho G=0,4 que gera uma redugéo para 40%.
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e Variaciio do dngulo de arfagem (6). A seguir apresenta-se a resposta da taxa do angulo 6 em fungdo da variagdo do
profundor. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 7(a). Também, se apresenta na Figura 7(b), a simulago da res-

posta para a fungdo step. Apods analise se adota o ganho G=0,/ ¢ obtém-se a resposta amortecida na figura 7(c), com

redugdo do overshoot.

Step Response

3 RootLocus Step Response 2
X \
2 1 2 '
R
N -
1 4 ) e s
& -
@ °
o \ 1
2 \ £ 2
£ 5 \ 5
3 \ £
5 \
£ \ - <,
8 pd
- \ ./ pr—
\ / =
2 1 \ /
2 ° \ /
f . of
/ Y
* -12 6
0 10 20 30 10 50 60 0 10 20 30 40
2 1.5 5 5 1 15 (a) Time (seconds) (b) Time (seconds) (C)

Figura 7 - Angulo de arfagem 6: (a) Lugar das raizes, (b) Resposta da arfagem em relagéo ao profundor e (c) Resposta com ganho.

Comparando as respostas da velocidade axial e a variacdo do angulo de arfagem, observa-se que apesar do
tempo de amortecimento serem muito parecidos, a amplitude dos overshoots de ambas respostas diminui o suficiente, e

com menor oscilag@o até a aecronave voltar ao estado de equilibrio.

e Velocidade angular (w). Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 8(a). A seguir, se apresenta na Figura 8(b), a

resposta para a fungdo step. Apos analise se adota o ganho G=0,/ e obtém-se a resposta dada na Figura 8(c), com

reducao do overshoot.

Step Response
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Figura 8 - Velocidade angular w: (a) Lugar das raizes, (b) Resposta da velocidade angular em relag@o ao profundor e (c) Resposta
com ganho.

Neste caso tem-se uma redugdo consideravel do overshoot inicial e o tempo de resposta diminui em 20s, o que
representa para a aeronave um retorno a posicao de equilibrio com maior facilidade e sem muitas oscilagdes.

Colocando os dois graficos na mesma escala a percepgao visual de melhora na resposta ¢ instantanea, pois
quando em outra escala se observa que ainda ha overshoot de amplitude 0,2 o que no movimento da aeronave nio

representa nada, portanto o overshoot atual pode ser considerado nulo e o tempo de resposta em torno de 20s.
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5. ESTABILIDADE LATERO-DIRECIONAL

Analogamente a analise realizada para o movimento longitudinal e a superficie de controle que influencia neste,
sera analisada agora os movimentos chamados latero-direcionais, que sdo estudados juntos pois um influencia no outro,
bem como a superficie de controle responsavel por um gera for¢as que influenciam no outro. As superficies de controle
no AF-X relacionados com este movimento sdo o leme e o aileron, ambos responsaveis pelo movimento de guinada e

pelo momento de rolagem da aeronave, respectivamente.

5.1. Funcoes de Transferéncia

Para calcular as fungdes transferéncias de resposta para estes movimentos, o procedimento ¢ o mesmo utilizado
na parte longitudinal, porém os coeficientes adimensionais advindos da teoria de aerodindmica nio sdo tdo simples de
serem obtidos e o principal desafio € a precisdo dos dados. Por estas razdes diferentemente da longitudinal, escolheu-se
utilizar como teoria base para as formula¢des o Cook (2007), pois o Nelson (1989) simplifica as consideragdes e o faz de
forma mais geral a uma aeronave real, desprezando alguns parametros que para uma aeronave em escala como o AF-X

eram de maior importancia.

A partir de Cook (2007) calcula-se os coeficientes adimensionais assumindo as consideragdes necessarias para
o tipo de aeronave que se utiliza. Apos isto, se obteve as derivadas que caracterizam a estabilidade dindmica e depois as

fungdes de transferéncia.

Para analise dos movimentos laterais ¢ direcionais da aeronave, utilizam-se as respostas das varidveis que os
caracterizam devido as variagdes dos comandos do leme e profundor, respectivamente. A seguir, as func¢des de
transferéncia da velocidade lateral (v), do angulo de rolagem (@), da taxa de variagdo do angulo de rolagem (p), do angulo

de guinada (), e da taxa de varia¢do do angulo de guinada (r) em fungdo da variag¢do do angulo do aileron:

o(s)  N{ —1,255° — 954,845 —177,56 [m/s} (14)
E(s)  A(s)  2,29s5* +5,80s +93,285> +173,39s — 235,54 | rad

$(s) _ NY? _ —16,94s’ +26,465° — 279,845 15,61 [md} (15)
E(s) A(s) 2,295 +5,89s° +93,285% +173,395 235,54 | rad

p(s)  NZ o 5(-16,94s +26,465% — 279,845 —15,61) [rad/s} (16)
E(s)  A(s)  2,29s* +5,.89s” +93,285% +173,395 — 235,54 | rad

w(s) NY 0,11s* +48,81s” — 7,415 171,60 [rad“ (17)
E(s)  A(s)  2,29s5* +5,89s° +93,285% +173,39s — 235,54 | rad |

r(s) NI s(0l1s’ +48,810s” — 7,415 —171,60) [md/s' (18)
E(s)  A(s)  2,29s* +5,89s° +93,285° +173,395 —235,54| rad |

Para analise do movimento direcional tem-se as seguintes func¢des transferéncia da velocidade lateral (v), do
angulo de rolagem (@), da taxa de variagdo do dngulo de rolagem (p), do angulo de guinada () e taxa de variag@o do

angulo de guinada (r) em fungdo da variagdo do angulo no leme:

Revista Ciéncias Exatas | Vol. 23 | N°. 2 | Ano 2017 | p. 10



o(s) N7 2,80s’ —295,09s +134,37s +2150,59 l:m/s} (19)
C(s)  A(s) 2,29s5* +589s° +93,28s% +173,39s — 235,54 | rad

#(s) NP 11,055 +193,045 + 442,505 + 24,80 { rad } 20)
C(s)  A(s)  2,29s5* +5,89s5° +93,285° +173,39s5 — 235,54 | rad

p(s) Né’ s 1,05s® +193,04s> + 442,505 + 24.80) {rad / s} @1
C(s)  A(s)  2,29s5* +5,89s” +93,285 +173,395 — 235,54 | rad

w(s) NY 18,845’ —12,495% +10,955 + 272,59 {rad} 22)
C(s)  A(s)  2,29s5* +5,89s° +93,28s% +173,395 — 235,54 | rad

r(s) N: 5(18,84s” —12,49s5* +10,95s +272,59) [rad/s} 23)
C(s)  A(s) 2,295 +5,89s” +93,285% +173,395 — 235,54 | rad

5.2. Caracteristicas Dinamicas e Obtencao dos Ganhos

Da mesma forma que no movimento longitudinal temos um denominador comum entre as fungdes resposta
ndo por acaso, mas sim porque representa a fungo caracteristica da aecronave nos movimentos laterais e direcionais. Para
a analise da estabilidade da aeronave com foco nos movimentos de rolagem e guinada temos a seguir as raizes da equacao

caracteristica:
Y, =-0,35+£6,45i 5 Y, =-274 5 Y, =089

Observa-se que as raizes tém um par de raizes complexas e seu conjugado determina um tipo de movimento
oscilatorio e as duas raizes reais caracterizam, cada uma delas, um movimento néo oscilatorio. Também se sabe que trés
raizes t€m a parte real negativa e uma delas ndo, mostrando que a aeronave ndo ¢ estavel em um tipo de movimento.

Os trés movimentos nos quais a estabilidade lateral se divide sdo:

e Modo de rolagem: movimento ndo oscilatorio caracterizado por uma variagdo no momento, fazendo com que a ae-
ronave se movimente em relacdo ao eixo Ox e devido a estabilidade neste modo ele tende a retornar a posi¢do de
equilibrio. Algumas aeronaves projetadas para voar em condigdes criticas, como angulo de arfagem proximo de 90°

sdo instaveis neste modo e precisam de mecanismos de controle;

o Dutch roll: chamado de movimento de ‘folhas secas’ por lembrar o movimento destas ao cair das arvores, ¢ um modo
classico amortecido para movimento de guinada, em torno do eixo Oz, descrito pelo par de raizes complexas da funcéo

caracteristica; e

e Modo espiral: modo ndo oscilatorio descrito pela outra raiz real da equagdo caracteristica. Combina movimentos de
guinada e rolagem, geralmente demora para que a aeronave entre completamente neste modo, porém caso a mesma
ndo seja corrigida antes disto acontecer, o piloto perde completamente o controle da aeronave. Representa um equili-

brio entre os efeitos do diedro e do leme, se este for maior que aquele o avido ¢ instavel neste modo.
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Seguem as caracteristicas para o modo espiral calculadas pelo método de aproximagdo (COOK, 2007) e

também retiradas do MATLAB:
Tca/cu/ado:()’ 67s ; TMA TLAB:I; 01s 5 raiz=0, 89

Como se observa, a aeronave ¢ instavel para o movimento espiral, o que nio representa um problema pois
diversas aeronaves sdo instaveis, porém com periodos longos acima de /00s, isto ¢ um fator para analisar melhor no
projeto da aeronave. Também deve-se lembrar que esta analise ndo leva em consideracdo a teoria de aeroelasticidade,
pela qual a asa em voo forma um diedro pela deformagéo elastica da mesma, o que contribui para a estabilidade no modo
espiral e talvez seja a razdo da aeronave ndo ter entrado neste modo nas competigdes. O modo espiral instavel ja era
esperado dado que a asa da aeronave ndo possui diedro e a 6tima contribui¢do do leme devido a area comparada a area
de outras superficies de controle.

A seguir, as caracteristicas do modo rolagem obtidas pelo MATLAB e também calculadas pelo método de

aproximagdo de Cook (2007):
Tca/cu/ado:()’ 58s ; TMA TLAB:(); 36s ; miz=—2, 74

O modo de rolagem tem caracteristicas estaveis e indicam que a aeronave tem capacidade de retornar a sua
posi¢do de equilibrio quando sofre uma perturbacéo.
A seguir, as caracteristicas do modo oscilatorio Dutch roll obtidas pelo MATLAB e também calculados pelo

método de aproximacgdo de Cook (2007):
7, =0,0553 N w,=6,46rad/s N Overshoot=84%

Para o movimento de ‘folhas secas’ a aeronave também apresenta estabilidade, com coeficiente de

amortecimento proximo de zero e um overshoot elevado podendo ser reduzido.

Na analise das respostas da aeronave, como apenas um modo ¢ oscilatorio podemos ter combinagdes de tipos

de resposta, tanto exponencial para espiral e rolagem, quanto oscilatoria para dutch roll.

Para a analise do movimento lateral avaliam-se as fung¢des transferéncia em fungo da varia¢do do angulo do

aileron, e que caracterizam este movimento:

e Velocidade lateral v. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 9(a). Também, apresenta-se a origem do grafico numa
escala reduzida na Figura 9(b). A seguir, se apresenta a simulagdo da resposta para a fung@o step na Figura 9(c). Apos

analise se adota o ganho G=0,/2 e obtém-se a resposta com redugdo do overshoot, dada na Figura 9(d).

e Angulo de rolagem @. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 10(a). A seguir, se apresenta a resposta para a fungio
step na Figura 10(b). E ap6s analise se adota o ganho G=0,02 e obtém-se a resposta com total amortecimento e redugdo

significativa do overshoot, dada na Figura 10(c).

e Taxa de rolagem p. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 11(a). Também, apresenta-se a origem do grafico numa
escala reduzida na Figura 11(b). A seguir, se apresenta a simulacdo da resposta para a funcéo step na Figura 11(c).
Apds analise se adota o ganho G=0,005 e obtém-se a resposta com total amortecimento e redugdo total do overshoot,

dada na Figura 11(d).
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Angulo de guinada Y. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 12(a). A seguir, se apresenta a resposta para a

fungdo step na Figura 12(b). Apos analise se adota o ganho G=0,26 ¢ obtém-se a resposta com maior tempo de

estabilidade e redu¢do do overshoot, dada na Figura 12(c).

Taxa de guinada r. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 13(a). Também, apresenta-se a origem do grafico

numa escala reduzida na Figura 13(b). A seguir, se apresenta a simulagdo da resposta para a fungio step na Figura

13(c). Apods analise se adota o ganho G=0,3 e obtém-se a resposta com amortecimento e reducéo do overshoot,

conforme a Figura 13(d).
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Visto que a superficie de controle do aileron influencia diferentes varidveis na estabilidade latero-direcional,
desta analise adotam-se ganhos de modo a amortecer as oscilagdes no menor tempo possivel. As respostas sdo uma
combinagdo de movimento oscilatorio e ndo oscilatorio, logo temos algumas que tem um comportamento mais

exponencial e outras com um comportamento mais oscilatorio.

Observa-se que entre as variaveis criticas tem-se a taxa de rolagem e a taxa de guinada, pois sdo as duas
respostas que tem maior amplitude de oscilagdo, e que pode representar um overshoot elevado do modo dutch roll. Da

analise das respostas e com os ganhos adotados, observa-se que diminuiram significativamente os overshoots.

De forma analoga e sabendo que as taxas de rolagem (p) ¢ de guinada (r) sdo as criticas em relagdo a variagdo
do aileron, verificam-se estas mesmas respostas em fun¢do da variagdo do angulo do leme, Egs. (21) e (23),

respectivamente, conforme a seguir:

. Taxa de rolagem p. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 14(a). A seguir, se apresenta a simulacdo da
resposta para a fungdo step na Figura 14(b). Apos analise se adota o ganho G=0,02 e obtém-se a resposta com total

amortecimento e reducdo total do overshoot, dada na Figura 14(c).

. Taxa de guinada r. Apresenta-se o lugar das raizes na Figura 15(a). A seguir, se apresenta a simulacdo da
resposta para a fungfo step na Figura 15(b). Apos analise se adota o ganho G=0,03 ¢ obtém-se a resposta com amorteci-

mento e redugdo do overshoot, conforme a Figura 15(c).
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Da analise das respostas e com os ganhos adotados, observa-se que diminuiram significativamente os

overshoots.

6. MELHORIAS E AUMENTO DA ESTABILIDADE

A seguir, alguns artificios utilizados para aumentar a estabilidade de uma aeronave, sejam estas, mudancas
estruturais bem como a inclusio de sistemas de controle para melhorar as respostas e proporcionar ao piloto uma melhor

controlabilidade e qualidade de voo.
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Figura 16 - Sistema de controle FBW (COOK, 2007).

Na busca de melhor desempenho e melhores respostas, numa aeronave real se realizam todas as analises
relacionadas com estabilidade e controle, assim como estratégias para diminuir overshoots, e um sistema muito utilizado
¢ o chamado fly—by-wire (FBW), conforme diagrama de blocos mostrado na figura 16 (COOK, 2007). Observa-se, que o

sistema de controle vai atuar de forma que a resposta da superficie de controle seja muito mais rapida.
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Para o caso da acronave radio-controlada AF-X ndo ¢ viavel um sistema de controle, entretanto, como sugestao,
propde-se geometrias que favorecem a estabilidade dindmica. Uma asa com diedro, favorece a estabilidade lateral,
principalmente o modo espiral. Outra modificagdo que favorece a estabilidade € ter asa alta, conforme o design do AF-X,

com a asa localizada acima do centro de gravidade da aeronave (Figura 17).

Figura 17 - Diedro na geometria da asa.

Também se deve pensar em modificagdes nas superficies de controle para aumentar a capacidade de
controlabilidade da aeronave, porém para o AF-X temos que pensar que o fator peso ¢ extremamente importante e cabera

a equipe pesar a importancia das mudangas para melhorar a estabilidade, caso gerem aumento de peso.

7. CONCLUSOES

Neste estudo se apresenta uma breve analise relacionada com a estabilidade dinamica, longitudinal e latero-
direcional, da aeronave radio-controlada AF-X da equipe AeroFEG de Aerodesign. Observa-se, que a estabilidade da
aeronave ¢ estavel ndo apresentando problemas para as perturbagdes mais comuns, apenas em um tipo de manobra

apresenta instabilidade, porém sem grandes preocupacdes para a equipe.

Outra importante analise foi a controlabilidade da aeronave, pois neste tema relacionado com controle e
estabilidade o mais importante ¢ obter um equilibrio, visto que aeronaves muito estaveis sdo de dificil controlabilidade.
No caso do AF-X todas as respostas foram satisfatorias com tempos de resposta menores que 60s e para outras, se obteve

absor¢do mais rapida.

A aeronave AF-X apresenta ligeira instabilidade que pode ou néo ser corrigida. Esta decis@o deve ser tomada
pela equipe levando em consideracdo a relag@o peso e eficiéncia estrutural, bem como os objetivos claros da competi¢do

e as condigdes criticas da prova pratica.

A estabilidade dindmica e o controle de uma aeronave sdo assuntos totalmente relacionados e que precisam da
maior das atenc¢des dos projetistas. Assim, o objetivo principal deste estudo de obter melhorias que possam ser aplicadas
a aeronave foi atingido, e devem ser utilizados pela equipe para tomadas de decisdes. Observa-se que, na pratica uma
aeronave pode sim ser bastante instavel como ¢ o caso dos cagas para rapidas manobras, entretanto, existem a bordo

dispositivos de controle que permitem ao piloto retomar rapidamente a posig¢ao de equilibrio.
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