UNIVERSIDADE FEDERAL DE SANTA MARIA
CENTRO DE TECNOLOGIA
CURSO DE GRADUAGCAO EM ENGENHARIA AEROESPACIAL

Leonardo Barros da Luz

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DE UMA AERONAVE
COM ASA DE GEOMETRIA VARIAVEL

Santa Maria, RS
2019



Leonardo Barros da Luz

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DE UMA AERONAVE COM ASA DE
GEOMETRIA VARIAVEL

Trabalho de Conclusdo de Curso apresen-
tado ao Curso de Graduagdo em Engenha-
ria Aeroespacial da Universidade Federal
de Santa Maria (UFSM, RS), como requi-
sito parcial para obtencdo do grau de En-
genheiro Aeroespacial.

ORIENTADOR: Prof. Carlos Eduardo de Souza

COORIENTADOR: Prof. Pedro Paglione

Santa Maria, RS
2019



Leonardo Barros da Luz

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DE UMA AERONAVE COM ASA DE
GEOMETRIA VARIAVEL

Trabalho de Conclusdo de Curso apresen-
tado ao Curso de Graduagdo em Engenha-
ria Aeroespacial da Universidade Federal
de Santa Maria (UFSM, RS), como requi-
sito parcial para obtencdo do grau de En-
genheiro Aeroespacial.

Aprovado em 10 de julho de 2019:

Carlos Eduardo de Souza, Dr. (UFSM)
(Presidente/Orientador)

Pedro Paglione, Dr. (ITA)
(Coorientador)

André Luis da Silva, Dr. (UFSM)

Santa Maria, RS
2019



AGRADECIMENTOS

Agradeco a minha familia, por me fornecer toda a estrutura e apoio para alcan-
car meus objetivos.

A minha amada Isadora Argenta, por ser meu porto seguro, me apoiando e me
dando energia para que eu passasse pelos momentos de cansaco e desmotivagao.

Aos meus amigos, em especial ao Wilcker Neuwald e Jose Carlos Zart pela
companhia e auxilios durante toda a graduacao.

Aos meus professores, em especial ao Prof. André Luis da Silva, Prof. Car-
los Eduardo de Souza, Prof. Pedro Paglione, Prof. Giuliano Demarco pela grande
contribuicdo na minha formacao e pelos exemplos de bons profissionais.

Aos meus orientadores Prof. Carlos Eduardo de Souza e Prof. Pedro Paglione
que tornaram possivel a confecgcao desse trabalho, fornecendo os caminhos necessa-
rios para cumprir 0s objetivos.

Aos integrantes do Grupo GSAC da UFSM pelas proveitosas discussées.



RESUMO

MODELAGEM, SIMULACAO E CONTROLE DE UMA AERONAVE
COM ASA DE GEOMETRIA VARIAVEL

AUTOR: Leonardo Barros da Luz
ORIENTADOR: Carlos Eduardo de Souza
COORIENTADOR: Pedro Paglione

Os avancos tecnolégicos, principalmente, no desenvolvimento de novos materiais, re-
cuperou o interesse na aplicacao de asas com geometrias variaveis em aeronaves.
Devido ao potencial de substituicdo das superficies de controle convencionais por su-
perficies amorfas, o presente trabalho apresenta a modelagem da aerodindmica, da
dindmica e o projeto de controle de uma aeronave com asa de geometria variavel.
O conceito de variacao da geometria € dado conforme a alteragédo do arqueamento
do bordo de fuga ao longo da envergadura da asa. O método adotado para a mo-
delagem aerodindmica € a teoria das faixas nao-estacionaria e para a modelagem
da dinamica é utilizada a mecanica dos corpos rigidos, adotando o deslocamento do
centro de massa e o tensor de inércia variante no tempo. Por fim, o projeto de con-
trole é realizado utilizando o método de controle por mapeamento exponencial. Os
resultados obtidos demonstraram que, para a configuragdo de geometria variavel ado-
tada, as influéncias do deslocamento do centro de massa e da variagao da inércia
no comportamento da aeronave foram insignificantes, enquanto que as influéncias da
aerodinamica nao-estacionaria se demonstraram significantes. A consideracao dos
efeitos aerodindmicos ndo-estacionarios aumentam a magnitude dos movimentos da
aeronave, necessitando de uma acéo de controle maior.

Palavras-chave: Asa. Geometrias variaveis. Modelagem. Aerodindmica. Dindmica.
Controle.



ABSTRACT

MODELING, SIMULATION AND CONTROL OF AN AIRCRAFT WITH
MORPHING WING

AUTHOR: Leonardo Barros da Luz
ADVISOR: Carlos Eduardo de Souza
CO-ADVISOR: Pedro Paglione

The technological advances, mainly in the development of new materials, recovered
the interest in the application of morphing wings in aircraft. Due to the potential of
replacing conventional control surfaces by morphing surfaces, the present work pre-
sents the modeling of aerodynamics, dynamics and control design of an aircraft with
morphing wings. The morphing concept is given by changing the camber of the trailing
edge along the wingspan. For aerodynamics modeling, it was adopted unsteady strip
theory and, for dynamics modeling, it was used rigid body mechanics, considering the
displacement of the center of mass and the time-varying inertia tensor. Finally, con-
trol design is performed using Exponential Mapping Controller (EMC) method. The
results showed that, for the adopted variable geometry configuration, the influences
of the center of mass displacement and the inertia variation on the aircraft behavior
were insignificant, whereas the influences of the unsteady aerodynamics were signifi-
cant. Consideration of the unsteady aerodynamic effects increases the magnitude of
the aircraft movements, necessitating a greater control action.

Keywords: Morphing. Wings. Modeling. Aerodynamics. Dynamics. Control



LISTA DE FIGURAS

Figura 2.1 — As categorias de mudangas continuas na geometria da asa. Em
cinza o estado inicial da geometria e em azul o estado final, apés a

aplicagdo da mudancadeforma. .......... ... 15
Figura 3.1 — Definicdo do sistema de referéncia inercial e do corpo. ............. 21
Figura 3.2 — Definigdo do sistema de referéncia aerodindmico. .................. 22
Figura 3.3 — Representagcdo das forcas e momentos atuantes nos sistemas de

1= (=Y 1] o1 - 23
Figura 3.4 — Secao tipica com trés graus de liberdade. .......................... 29
Figura 3.5 — Diagrama de blocos para o projeto de controle. ..................... 36
Figura 4.1 — llustragcéo geral da estrutura principal de simulagéo. ................ 37
Figura 4.2 — Fluxograma numeérico do programa de simulag&o. .................. 38

Figura 4.3 — Malha aerodindmica com 20 faixas igualmente espagadas ao longo
da envergadura. As faixas estdo destacadas em azul e a geometria

da superficie sustentadoraemopreto. .......... ...l 40
Figura 4.4 — Aeronave de referéncia. ... 41
Figura 4.5 — Aeronave de referéncia com uma malha de superficie de 5 elementos

ao longo da corda e 20 ao longo da envergadura. .................. 42

Figura 4.6 — Divisao de controle na superficie sustentadora, representadas nas
faixas aerodindmicas. O grupo denominado de profundor esta pre-
enchido em verde, enquanto que o grupo aileron esta preenchido em

VEIMEINO. . e 43
Figura 4.7 — Resposta das variaveis de estado a perturbacao no controle do pro-

fUNAOL. e 45
Figura 4.8 — Variacbes temporais na posicao do centro de massa e nos momentos

de inércia para uma perturbacao no controle do profundor. ......... 46
Figura 4.9 — Resultados das variaveis de estado para analise de influéncia no pro-

jetode controle. ... 48
Figura 4.10 — Resultados das acbes de controle para andlise de influéncia no pro-

jetode controle. ... 49

Figura 4.11 — Variagbes temporais na posi¢cao do centro de massa e nos momen-
tos de inércia. Os momentos de inércia sdo computados em relacéo
ao percentual do valor de estado indeformado. ..................... 50
Figura 4.12 — Superficie de controle divididas em trés grupos. ................... 51
Figura 4.13 — Resultados das variaveis de estado para os trés casos simulados. 52
Figura 4.14 — Resultados das acdes de controle para os trés casos simulados. .. 53



LISTA DE TABELAS

Tabela 4.1 — Valores dos momentos de inércia e as coordenadas do centro de
massa da aeronave de referéncia. . ... 42
Tabela 4.2 — Valores dos polos das dindmicas longitudinal e latero-direcional. ... 44



LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

SRI Sistema de Referéncia Inercial
SRC Sistema de Referéncia do Corpo

SRA Sistema de Referéncia Aerodindmico



Q]W

LISTA DE SIMBOLOS

Angulo de rolamento
Angulo de arfagem
Angulo de guinada
Angulo de ataque

Angulo de derrapagem
Matriz de transformacao do sistema inercial para o sistema do corpo

Matriz de transformacao do sistema aerodinamico para o sistema do corpo
Velocidade do centro de massa

Vetor velocidade inercial da origem do sistema do corpo

Vetor posicao do centro de massa em relacéo a origem do sistema do corpo
Velocidade angular no eixo x do sistema do corpo

Velocidade angular no eixo y do sistema do corpo

Velocidade angular no eixo z do sistema do corpo

Vetor de velocidades angular no sistema do corpo

Vetor de forgas externas no sistema do corpo

Massa total da aeronave de referéncia

Vetor de momentos externas no sistema do corpo
Vetor de momentos angulares no sistema do corpo

Matriz de momentos de inércia da aeronave referéncia
Massa do elemento de massa n

Vetor posi¢do do elemento de massa n em relacao a origem do sistema do
corpo

Vetor velocidade do elemento de massa n em relagdo a origem do sistema
do corpo

Matriz de acoplamento dinamico

Vetor de forcas externas considerando os termos ndo dependentes de V, e
w

Vetor de momentos externos considerando os termos ndo dependentes de
VO ew



Q,/ Vetor de momentos externos considerando os termos ndo dependentes de

Voew
p Densidade do escoamento
Q Downwash da faixa
M, Momento de arfagem da faixa
L Forca de sustentacao da faixa
Vi Velocidade perpendicular ao eixo elastico
o Diedro efetivo da faixa
T Torcéo efetiva da faixa
Aeg Enflechamento efetivo da faixa
Clon Inclinagdo da curva C; x « do perfil
& Posicédo adimensional da superficie de comando do perfil
b Semi-corda do perfil
a Posigéo adimensional do eixo elastico do perfil

acy, Posicédo adimensional do centro aerodindmico do perfil



N = - —a
SIS

2.1.1
2.1.2
2.2

2.2.1
2.2.2
2.2.3

3.1

3.1.1
3.1.2
3.1.3
3.1.4
3.2

3.2.1
3.2.2
3.2.3
3.2.4
3.3

3.3.1
3.3.2

4.1
4.2
4.3
4.3.1
4.3.2
4.3.3
4.4

4.5

5.1

SUMARIO

INTRODUGAD . ... iiiiitttteeetttteaiiieaesssseeeeeennnnnnnnaaaeseeees 12
MOTIVACAO . ..., 12
OBJETIVOS EJUSTIFICATIVA ... 13
O etIVOS . ... 13
REVISAO BIBLIOGRAFICA .......uuiiiiteiiiieinieeeieenaeeenaneanans 14
OS DISPOSITIVOS DE GEOMETRIA VARIAVEL ... 14
As Categorias de Mudancas Continuas na Geometriada Asa............ 14
As Vantagens da Utilizacao de Asa com Geometria Variavel ............. 16
MODELAGENS ... o e 17
Modelagem da Cinematicae Dinamica..........................coooiiin.. .. 17
Modelagem Aerodin@mica. ... 18
Aplicacaode Controle .......... ... 19
MODELODS. ...ttt it it tasasaeaeanansasasasananansnnnrnnnns 20
MODELO DA CINEMATICA E DINAMICA ...........coiiiiiiiiiiii, 20
Sistemas de Referéncia..................ccooiiiiii i 20
Dinamica de Translacdo e Rotagao ...................coooiiiiiiiiiiiiiinn. .. 23
Cinematica de TranslacdoeRotacao ........................................ 25
Modelagem da Geometria Variavel .................................. 26
MODELO AERODINAMICO.......c.uiuiiiiiiei e 28
R T=Y o T TR0 T o o 28
Teoria das Faixas Nao-Estacionaria .......................................... 29
Contribuicao dos Movimentos de Corpo Rigido ............................ 31
Derivadas de Estabilidade e Controle ..........................lll. 32
MODELO DE PROJETO DE CONTROLE ... 34
OMEtodo EMC ... .. 34
Rotinade Projeto ..........oooiiiii 35
ESTUDOS NUMERICOS. ... .uuuttreeieiieeeeeeeeeeeeeeeerreerrresseenennnn 37
ORGANIZACAO NUMERICA .. ..ttt 37
ESTUDO DE INFLUENCIA DA DISCRETIZACAO DAS FAIXAS ............. 39
ESTUDO DA MODELAGEM COMPLETA .....uiiiiie i 40
Aeronave de Referéncia ...............ccooiiiii i 41
Analise de Estabilidade ........................ 43
Resposta a Perturbacoes Nas Superficies de Controle.................... 44
ANALISE DA INFLUENCIA DOS EFEITOS VARIANTES NO TEMPO NO

PROJETO DE CONTROLE ...ttt 47
ANALISE DA UTILIZACAO DE MAIS SUPERFICIES DE CONTROLE ...... 50
(o7 0] N 115 Yo 2 54
TRABALHOS FUTUROS ... s 55

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS . . ...ttt oe et eeaeeeeeaeeaenanes 56



1 INTRODUCAO

Ao longo dos anos, as aeronaves evoluiram e passaram a desempenhar cada
vez mais funcoes diferentes. Além disso, algumas dessas fung¢des, como o transporte
de passageiros, possuem impactos sociais, econémicos e ambientais em uma escala
global (ATAG, 2018). Nessa perspectiva, os estudos de melhoria de desempenho em
voo foram se tornando cada vez mais avangados.

Nessa busca por melhorias de desempenho em voo, uma das alternativas €
o desenvolvimento de mecanismos de controle de voo mais eficientes, quanto a ae-
rodindmica. Uma das linhas de pesquisa € o conceito de geometrias variaveis para
a realizacao do controle, sendo mecanismos de geometria variavel aqueles que sédo
projetados para se adaptar a mudangas no ambiente de missdo (WEISSHAAR, 2006).
Para desenvolvimento desses mecanismos, buscou-se inspiracao na natureza, princi-
palmente, nos passaros, 0s quais possuem um voo extremamente desenvolvido atra-
vés da evolucao biolégica (AJAJ; BEAVERSTOCK; FRISWELL, 2015).

A inspiragdo na natureza nao é algo exclusivamente dos tempos atuais. No
século XIX, muitos visionarios ja desenvolviam mecanismos que permitiam mudancgas
na geometria, inspirados nas aves, de maneira a aumentar o desempenho em voo ou
para o controle de aeronaves (GIBBS-SMITH, 2013). Entretanto, esses mecanismos
tiveram pouco impacto na época e desapareceram com o tempo. Ajaj, Beaverstock e
Friswell (2015) relaciona esse desaparecimento com a demanda de aeronaves cada
vez mais rigidas estruturalmente, impedindo o uso de materiais flexiveis.

Atualmente, a utilizagdo de mecanismos de geometria varidvel em aeronaves é
possivel devido aos avangos tecnolégicos, principalmente na area de materiais e es-
truturas, os quais possibilitam a utilizagdo de estruturas flexiveis. A utilizacdo desses
mecanismos é evidenciada no trabalho de Barbarino Rafic M. Ajaj (2011), no qual séo
apresentados diversos projetos de aeronaves que utilizam o conceito de geometria
variavel, como a aeronave F-14 que altera seu enflechamento durante o voo. Além
disso, como trabalho mais atual pode-se destacar o trabalho de Cramer et al. (2019)
que apresenta o desenvolvimento de uma aeronave com toda sua geometria variavel,
utilizando um conceito estrutural inovador.

1.1 MOTIVACAO

A aviacao comercial, no ano de 2017, gerou 859 milhdes de toneladas de di6-
xido de carbono, transportou mais 4,1 bilhdes de passageiros, sustentou 65,5 mi-
lhdes de empregos e movimentou 2,7 trilhdes de ddlares. No cenario desse marcado,
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pequenas mudancas no desempenho das aeronaves podem acarretar em grandes
impactos sociais, econdmicos e ambientais. Um dispositivo que demonstrou esse
impacto foi o winglet que desde do ano 2000 evitou a emissdo de 80 milhdes de tone-
ladas de di6xido de carbono (ATAG, 2018).

O desenvolvimento de aeronaves com asas de geometria variavel, procura tor-
nar as aeronaves mais eficientes, indo de encontro com o atual cenario do marcado
da aviagao comercial.

1.2 OBJETIVOS E JUSTIFICATIVA

1.2.1 Objetivos

Esse trabalho possui como objetivo geral apresentar e investigar um conceito
de uma aeronave com asas de geometria variavel em seu bordo de fuga, considerando
efeitos variantes no tempo.

Para cumprir 0 objetivo geral, sdo abordadas os seguintes objetivos secunda-
rios:

* Modelar a cinematica e dinamica de 6 graus de liberdade capaz de representar
uma aeronave de geometria variavel;

» Modelar a aerodindmica capaz de prever os efeitos ndo-estacionarios e fornecer
os momentos e as forcas aerodindmicas para o sistema de equacgdes do movi-
mento;

 Realizar o projeto de controle, fornecendo as deflexdes necessarias para os cal-
culos aerodindmicos e dindmicos.

 Unir as diferentes etapas em uma rotina numérica capaz de resolver o sistema
de equacdes;

+ Avaliar os resultados das simulacoes.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Nesse capitulo é apresentada uma revisao bibliografica sobre o tema abordado
para o trabalho. Na secédo 2.1 sdo apresentados as diferentes categorias de geome-
tria variavel e suas vantagens de utilizacdo e na secéo 2.2 as diferentes modelagens
utilizadas nessa aplicacao, focadas nas modelagens necessarias para o presente tra-
balho.

2.1 OS DISPOSITIVOS DE GEOMETRIA VARIAVEL

Pode-se dividir os dispositivos de geometria varidvel em duas categorias: 0s
discretos e os continuos (AJAJ; BEAVERSTOCK; FRISWELL, 2015). Os dispositivos
discretos sao aqueles encontrados nas aeronaves convencionais, 0S quais possuem
funcionalidades singulares, operando em algumas fases do voo, por exemplo, os flaps,
slats e os trens de pouso retrateis. Entretanto, os dispositivos continuos possuem
multiplas funcionalidades, operando em diferentes fases do voo, por exemplo, as asas
de uma ave.

Como o foco do presente trabalho é em dispositivos de variacdo continua na
geometria da asa da aeronave, os topicos e discussdes serdo direcionados para esse
tipo de categoria.

2.1.1 As Categorias de Mudancas Continuas na Geometria da Asa

Em Barbarino Rafic M. Ajaj (2011), sao divididas as diferentes formas de altera-
céo da geometria da asa entre mudanca de forma em planta da asa, fora do plano da
asa e no perfil. A mudanca de forma em planta da asa incluem alteracdes na enver-
gadura, corda e enflechamento, j& as mudancgas de forma fora do plano contemplam
variagdes na torcao, diedro e na flexdo. Para as mudancas no perfil, os parametros
que variam sao o arqueamento e a espessura. Na Figura 2.1 encontram-se ilustracdes
das categorias de mudancgas de geometria da asa.

Para a alteracao de perfil, Li et al. (2018) apresenta duas distin¢gdes para varia-
¢bes no arqueamento, a variagao no bordo de ataque e no bordo de fuga.
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Figura 2.1 — As categorias de mudangas continuas na geometria da asa. Em cinza o
estado inicial da geometria e em azul o estado final, apds a aplicacdo da mudanca de
forma.

Mudangas na geometria
da asa

[ No ;::erfil ) ( Fora d\; plano | [ No ;Tano )

Enflecha-
Espessura —> Torgao —> mento

_ Enverga-
Arqueamento — Diedro —> drE

\ /

Dobramento—>» Corda

\ AN =/

Fonte: Autor.

O trabalho de Pankonien e Inman (2013) apresenta um conceito muito interes-
sante de uma asa de geometria variavel, o qual pode ser caracterizado na categoria de
mudanca no arqueamento do bordo de fuga, conforme Li et al. (2018). O conceito re-
cebe o nome em inglés Spanwise Morphing Trailing Edge (SMTE), o qual consiste em
mudar a incidéncia do bordo de fuga de forma suave ao longo de toda envergadura
da asa. Para realizar essa transicao suave, utiliza-se superficies ativas e passivas,
as ativas sao responsaveis pelo movimento do bordo de fuga, enquanto as passivas
realizam a transicdo para a outra superficie ativa.

Para realizar os estudos desse trabalho, optou-se pelo conceito SMTE de Pan-
konien e Inman (2013), por apresentar um alto potencial de aplicagdo, impactando
diretamente na autonomia da aeronave.
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2.1.2 As Vantagens da Utilizacdo de Asa com Geometria Variavel

A utilizacao de asa com geometria variavel pode afetar principalmente a aerodi-
namica e o controle da mesma, buscando aumentar seu desempenho. No trabalho de
Li et al. (2018) s&o apresentadas as vantagens de cada uma das categorias de asa de
geometria variavel. As vantagens para diferentes tipos de geometria variaveis estao
listadas nos itens abaixo.

- Arqueamento variavel: E capaz de alterar a distribuicido de sustentacdo, pos-
suindo vantagens nas fases de decolagem e pouso, podendo ser aplicado no
bordo de fuga ou de ataque. A aplicacdo no bordo de ataque pode ser uma
alternativa com menor ruido e arrasto em relacdo aos slats convencionais. A
aplicacao no bordo de fuga pode reduzir o arrasto, tornando as superficies de
controle mais eficientes.

« Espessura variavel: Pode-se alterar o arrasto do perfil alterando sua espessura,
impactando diretamente na localizacao do ponto de transicdo do regime laminar
para o turbulento.

« Envergadura variavel: Aeronaves com uma alto alongamento possuem baixa
manobrabilidade e uma alta eficiéncia aerodinamica, entretanto as de baixas
razbes de aspecto possuem uma boa manobrabilidade e baixa eficiéncia aero-
dindmica. A envergadura variavel pode usufruir das vantagens de baixas razdes
de aspecto e das altas razdes de aspecto.

» Enflechamento variavel: O enflechamento variavel pode unir as vantagens de
uma asa sem enflechamento em fases de pouso, decolagem e em baixa veloci-
dade com as vantagens de asas enflechadas em regimes de altas velocidades.

» Torcao variavel: A torcao variavel pode aliviar cargas de manobras e rajadas.
Além disso, a torcdo da asa pode alterar a distribuicao de sustentacao ao longo
da envergadura, podendo possuir a fungdo de uma superficie de controle.

No trabalho experimental de Tarabi, Ghasemloo e Mani (2015) foram obtidos
dados que demonstraram uma melhora na eficiéncia aerodindmica da aeronave com
a utilizagdo de uma asa com envergadura variavel, mostrando um aumento de 17%
na autonomia. Além disso, a empresa FlexSys, fundada em 2000 pelo Dr. Sridhar
Kota, indica que a utilizacdo de sua tecnologia FlexFoil pode reduzir o arrasto em uma
faixa de 5% a 12% para aeronaves de asa fixa de longo alcance, representando uma
enorme economia de combustivel (FLEXSYS, 2018).
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2.2 MODELAGENS

Para cumprir os objetivos do trabalho, necessita-se da modelagem da cinema-
tica e dindmica, aerodinamica e controle. Entdo, nas subse¢des abaixo é realizada
uma revisao bibliografica da modelagem da cinematica e dindmica aplicada a aerona-
ves com geometria variavel na subsecao 2.2.1, da aerodinamica na subsecéo 2.2.2 e
da aplicacéo de controle na subsegéo 2.2.3.

2.2.1 Modelagem da Cinematica e Dinamica

Para realizar a modelagem da dindmica de uma aeronave com asa de geome-
tria variavel, pode-se escolher duas técnicas diferentes, adotar a aeronave com um
anico corpo rigido ou como a uniao de varios corpos rigidos.

Nos trabalhos de Boothe (2004) e Koch (2012) sao apresentadas modelagens
da dindmica de uma aeronave com asa de geometria variavel utilizando a mecéanica
dos corpos rigidos. Entretanto, deve-se levar em consideracao alguns efeitos que
surgem ao se adotar uma alteragdo na geometria. O efeito principal seria a mudanca
significativa do centro de gravidade e dos momentos de inércia, assim sendo, o tensor
de inércia é uma fungao no tempo e possui uma dindmica, a qual podera estar proxima
das faixas de frequéncia da dinamica de corpo rigido.

Devido as consideragdes fornecidas por Koch (2012), percebe-se que as equa-
cdes do movimento padrao de corpo rigido ndo podem ser aplicadas. Uma alternativa
seria utilizar os métodos de dinamica de multiplos corpos, mas dependendo da es-
colha do método pode-se encontrar grandes sistemas de equagdes, implicando em
um custo computacional significativamente maior. Entdo, em Obradovic e Subbarao
(2011) é fornecida outra abordagem para a modelagem que consiste em continuar
tratando a aeronave como um unico corpo, mas utilizar o centro de massa deslocado
da origem e relaxar a condi¢ao de rigidez, tornando o tensor de inércia uma funcao
explicita no tempo. Essa abordagem pode ser uma alternativa mais eficiente, pois seu
custo computacional € menor em relacédo a dinamica de mdultiplos corpos, e devido a
esses fatores optou-se por essa abordagem para a realizagdo desse trabalho.

Em Ameri, Lowenberg e Friswell (2007) a modelagem da dindmica da aero-
nave é realizada utilizando uma ferramenta chamada de SimMechanics, presente no
software Matlab, a qual utiliza a dindmica Newtoniana padréo de forgas e torques. O
SimMechanics é um ambiente de modelagem em diagrama de blocos, onde um corpo
pode ser modelado pela unidao de varios corpos rigidos através de juntas de ligacao.



18

2.2.2 Modelagem Aerodinamica

Os métodos aerodinamicos aplicados a asas com geometria variavel sao divi-
didos em duas grandes categorias, os métodos estacionarios e os nao-estacionarios.
Além disso, dentro dessas categorias pode-se ter uma divisdo entre métodos lineares
e nao-lineares.

Os métodos lineares, tanto estacionarios quanto nao-estacionarios, sdo base-
ados na teoria de fluxo potencial, possuindo uma aplicacao restrita a aerofélios finos
e pequenos angulos de ataque. Para vencer essas restricdes dos métodos lineares,
utiliza-se os métodos aerodindmicos néo-lineares, como a dindmica dos fluidos com-
putacional (CFD). Estes, no entanto, exigem um custo computacional maior.

Em Li et al. (2018) foi realizada uma revisdo dos diferentes métodos aerodina-
micos utilizados na modelagem de asa com geometria variavel. Para as modelagens
envolvendo asa finita, dentro da categoria de métodos estacionarios, os mais utili-
zados sao o vortex lattice method (VLM) e nonlinear vortex lattice method. Para a
categoria de métodos nao-estacionarios, destaca-se o uso de unsteady vortex lattice
method (UVLM) e doublet lattice method (DLM). Também percebe-se a grande utili-
zacao de CFD, podendo ser nao-estacionario e estacionario, a tendéncia de cada vez
mais utilizar o CFD nesses estudos € devido a sua capacidade de obter resultados
muito préximos dos experimentais, principalmente na regido ndo-linear. Por fim, Li
et al. (2018) conclui que o método UVLM tem um grande potencial para modelagens
envolvendo alteracdo de arqueamento, espessura, torcao e de envergadura.

Na modelagem aerodinamica realizada por Burdette (2018), destaca-se a utili-
zacgdo do CFD com um modelo de turbuléncia Spalart—Allmaras, um modelo de apenas
uma equagao, o qual possui um custo computacional mais baixo em relacdo a outros
modelos de turbuléncia. Em Chae et al. (2017), o modelo de turbuléncia utilizado foi
o0 k — w, um modelo de duas equagdes, que exige um custo computacional maior em
relagcdo ao Spalart—Allmaras, mas os resultados obtidos foram muito préximos dos
resultados experimentais.

No trabalho de Wang, Gibbs e Dowell (2012) o0 método aerodinamico utilizado é
a teoria das faixas, em inglés strip theory, com a teoria ndo-estacionaria generalizada
de Theodorsen aplicada a um aerofélio. Os resultados para a velocidade e frequéncia
de flutter prevista pela teoria foram muito proximos dos experimentais.

No trabalho de Kier (2005) é realizado um estudo comparativo, avaliando car-
gas em voo, entre a teoria das faixas quasi-estacionaria, Vortex Lattice Method (VLM),
teoria das faixas ndo-estacionarias e o Doublet Lattice Method (DLM). O autor conclui
que a teoria das faixas nao-estacionaria € o melhor candidato para utilizacdo em ana-
lises iniciais, considerando a relacdo entre o custo computacional e correta predicao
dos efeitos aerodindmicos. Entao, nesse trabalho, optou-se pela utilizacdo da teoria
das faixas ndo-estacionaria, com modificagées para comportar enflechamento, diedro



19

e caracteristicas do perfil.

2.2.3 Aplicacao de Controle

Existem diferentes técnicas de controles, as quais podem ser aplicadas para
controle de aeronaves com geometria variavel, mas algumas complica¢des surgem
devido a dependéncia da dindmica com a alteracdo da geometria. Pode-se ter duas
maneiras de tratar o controle de uma aeronave com geometria variavel, como sugere
Koch (2012). A geometria variavel pode ser considerada como uma mudanga de con-
figuragéo exigindo diferentes controladores em cada configuragdo, ou o a geometria
variavel pode ser estudada como o método de controle. Com a utilizagdo da geome-
tria variavel como efetuadores de controle, surgem problemas de solugdes nao Unicas
conforme a quantidade de variaveis de controle. Devido ao problema de solugcées nédo
Unicas, 0 método de alocagéo 6tima de controle pode ser uma alternativa.

Em Koch (2012) sao apresentadas algumas complicacdes na etapa de pro-
jeto do controle de uma aeronave com asa de geometria variavel, como em uma das
etapas primordiais do projeto de controle, a linearizacdo do sistema. Na etapa de
linearizagdo deve-se obter um sistema linear de uma dindmica descrita como,

T = f(x,u) (2.1)

Entretanto, para uma aeronave com geometria variavel, a dindmica também se
torna uma funcao que depende da configuracao de alteracdo da geometria ;. e da taxa
de mudanca das superficies ;1. Assim sendo, a dinamica deve ser descrita conforme:

T = f(xm,u,;l) (2.2)

No trabalho de Li et al. (2018) é apresentada uma revisdo das técnicas de
controle utilizadas em aeronaves com geometria variavel, onde destaca-se a utilizacao
do método de alocagao pseudo-inversa e alocagao de programagao quadratica dentro
das restricoes dos atuadores. Em Boothe (2004) é utilizada uma técnica de controle
6timo para diferentes condi¢des de voo, possuindo pequenas perdas de desempenho
nas condigdes fora do projeto.

Para esse trabalho, optou-se pelo método Exponential Mapping Controller (EMC),
desenvolvido por Castro, Paglione e Ribeiro (2012). Esse método é baseado nos mé-
todos Sliding Mode Control (SMC) e Neuro-Fuzzy Control(NFN), unindo algumas van-
tagens de ambos os métodos, demonstrando uma excelente capacidade de resolver
problemas de controle de dinamicas com termos variantes no tempo com uma certa
facilidade.



3 MODELOS

Nesse capitulo sdo apresentados os desenvolvimentos dos trés principais mo-
delos utilizados para a realizacao das analises finais. O primeiro modelo apresentado
na secao 3.1 € da cinematica e dindmica da aeronave. A modelagem da dinamica
completa da aeronave necessita das forcas aerodindmicas, as quais sao fornecidas
pelo modelo aerodinamico apresentado na secao 3.2. Por fim, é apresentado o mo-
delo de projeto de controle, na secéo 3.3, o qual sera o responsavel por comandar e
estabilizar a aeronave.

3.1 MODELO DA CINEMATICA E DINAMICA

Uma aeronave é um corpo flexivel, pois apresenta diversos elementos moveis
e deformacdes devido a variagbes de cargas e elasticidade dos seus componentes
estruturais. Entretanto, na maioria dos casos, a hip6tese de corpo rigido pode ser
adotada, uma vez que a dindmica associada as deformacdes € mais rapida quando
comparada aos modos de corpo rigido. Entretanto, para que a mecéanica de corpo
rigido represente uma aeronave com asas de geometria variavel, deve-se considerar
os efeitos variantes no tempo, como o deslocamento do centro de massa e a altera-
cao da matriz de momentos de inércia. Entre as abordagens que consideram esses
efeitos, pode-se destacar a utilizagdo da mecéanica de multi-corpos, apresentada em
Shabana (2005), e a abordagem apresentada por Obradovic e Subbarao (2011), con-
siderando o sistema de referéncia deslocado do centro de massa e com seu respectivo
deslocamento.

Nesta secédo, para a compreensao do movimento da aeronave sao apresenta-
dos os principais sistemas de referéncia na subsecao 3.1.1, a cinematica da aeronave
na subsecao 3.1.3, a dindmica na subsecao 3.1.2, a dindmica da geometria variavel
na subsecéo 3.1.4.

3.1.1 Sistemas de Referéncia

O movimento da aeronave € representado com a translacado e a rotagdo do
sistema de referéncia do corpo (SRC) em relacao ao sistema de referéncia inercial
(SRI). O SRC, ilustrado na Figura 3.1, € definido com o eixo X, no sentido do nariz da
aeronave, eixo Y, a direita, considerando o sentido do eixo X;, o eixo Z, apontando
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para baixo e sua origem deslocada do centro de massa da aeronave. O SRI é fixo na

posicao inicial da aeronave.

A translacao é caracterizada pelos vetores posi¢cao Ry, Rcm € rem, €nquanto a
rotacdo é pela atitude do SRC em relacdo ao SRI. A atitude é obtida utilizando os
angulos de Euler ¢, 6 ,1) definidos com a rotacao ao longo do eixo X, y e z, respecti-
vamente. Assim sendo, a matriz de atitude utilizando a sequéncia de rotagdo z-y-x, €

dada por:

C,=C,-C,-C;
Na Equacéo (3.1), as matrizes de rotacao sao dadas por:

1 0 0
Ci=|0 cos(¢) sen(p)
0 —sen(¢) cos(o)
cos(f) 0 —sen(h)
C, = 0 1 0
sen(d) 0 cos(h)

cos(¢)) sen(y)) 0
Cs=| —sen(y)) cos(yy) 0
0 0 1

Figura 3.1 — Definicado do sistema de referéncia inercial e do corpo.

Fonte: Autor.

(3.1)

(3.2)

(3.3)

(3.4)
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Na Figura 3.2 esté ilustrado outro sistema de referéncia importante, o sistema
de referéncia aerodinamico (SRA) onde as forgas aerodinamicas sao representadas.
O SRA é definido com o eixo X, no sentido da velocidade aerodinamica V,, eixo 7,
aponta para baixo e esta contido no plano de simetria longitudinal da aeronave, o Y,
Completa o sistema ortogonal e sua origem é coincidente com a origem do SRC.

Figura 3.2 — Definigcdo do sistema de referéncia aerodinamico.

Y,
4 Y,
Xy
) D
| (0% _—__ QCM S
Eropl /
) V., N
X, ‘
(e}
zy Zy\ L

Fonte: Autor.

Utilizando os angulos a e 3, apresentados na Figura 3.2, pode-se converter
vetores definidos no SRA para o SRC com a matriz de rotagéo C,,

cos(a)cos(p) —cos(a)sen(B) —sen(a)
C, = sen(p) cos(3) 0 (3.5)
sen(a)cos(B) —sen(a)sen(p) cos(a)

As forcas e momentos atuantes nos sistemas de referéncia sdo definidas con-
forme a Figura 3.3, com 0s momentos e as forcas do corpo positivos no sentido dos
eixos do SRC e as forgcas aerodindmicas positivas no sentido contrario ao dos eixos
do SRA.
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Figura 3.3 — Representacédo das forcas € momentos atuantes nos sistemas de refe-
réncia.

Fonte: Autor.

3.1.2 Dinamica de Translacao e Rotacao

A dinamica de translacao considera as forcas externas atuantes no corpo con-
forme a Figura 3.3 e as velocidades u, v € w conforme a Figura 3.1. Além disso,
escreve-se a velocidade V., do centro de massa, ilustrado na Figura 3.1, com res-
peito ao SRI como:

Vem = Vo + Fom + w X Fem (3.6)

onde V, é a velocidade inercial da origem do SRC com componentes u, v € w, w 0
vetor de velocidade angular do corpo com componentes p, ¢ e r, respectivamente, ren
o vetor posicao do centro de massa em relagdo a origem do SRC.

Utilizando a segunda lei de Newton, assumindo que a aeronave possua massa
constante, entdo a forga externa resultante deve ser igual ao produto da massa total
da aeronave, m, pela derivada no tempo da velocidade do centro de massa, Vcm, de
forma que:

Fext = mvcm (3.7)



24

Derivando no tempo a Equacao (3.6), obtém-se, apds rearranjar os termos,
a dindmica de translacao para a origem do SRC, em relagdo ao sistema inercial, €
escrito como:

onde F, é o vetor de forgas externas com componentes F,, F, e F,, respectivamente,
e m € a massa total da aeronave.

Para a dindmica de rotacado, a taxa de variacdo da quantidade de movimento
angular externo total é obtida como apresentado por Obradovic e Subbarao (2011),

Mo = h + m(rcm X VO> (3.9)

sendo Mgy € 0 vetor momento externo total com componentes A, M, e M., respec-
tivamente, e h é o momento angular no SRC, o qual é expresso como:

h=J w+ Z(mn)i <(rn),- x (vn),-) (3.10)

Na equacédo acima, J é a matriz de inércia da aeronave, r,, 0 vetor posicdo do
elemento de massa n ilustrado na Figura 3.1, v,, 0 vetor velocidade do elemento de
massa, m, a massa do elemento de massa e N,, € a quantidade de elementos de
massa.

Resolvendo a derivada da Equacéo (3.10), substituindo o resultado na Equacgéao
(3.9) obtém-se a equacao da dinamica de rotacao descrita como

. . N"
J o wtwxd wtd-w+mlonx (Vo+wx Vo) +wx > (my);- (F)i X (V)i

. =1 (3.11)
D (ma)i(Ba)s X (Wi + D (madi(ba)s X (V)i = Mex

=1

Analisando as Equacoes (3.8) e (3.11) percebe-se um acoplamento dindmico,
devido a segunda derivada do vetor r.n,, surgindo o termo w na dindmica de translagao.
Esse acoplamento é resolvido utilizando a abordagem apresenta por Shabana (2005),
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a qual consiste em resolver um sistema linear acoplado, definido como

- =T .
mh Se | (Vo | Qr (3.12)
S, J W Qy,
sendo
Sy = mfem (3.13)
Qr = Foxt — m(w x V) — mlem — 2m(w X Fem) — m(w X w X Fem) (3.14)
Ny,
Qu =My —w xJ-w —J-w —mlen x (wx Vo) —w x > _(my)i(Fa)i x (V)i
=1 (3.15)

onde | a matriz identidade, Sy a matriz de acoplamento dinamico, f., a matriz anti-
simétrica de r¢y,, Qr 0 vetor de forcas externas e Q,; o vetor de momentos externos,
considerando os termos que nao dependem de V, e w.

Analisando o sistema final de equacdes da Equacéo (3.12), percebe-se que se
o referencial for adotado no centro de massa e as variagées na inércia e na posicao
do centro de massa forem desprezadas, o sistema final & dada por

ml 0L Vo | For—m(w x Vo) (3.16)
or J w Moyt —wxd - w—-Jd-w

o qual representa a dindmica de corpo rigido tradicional. Portanto, a modelagem

realizada € um caso geral da dindmica de corpo rigido.

3.1.3 Cinematica de Translacao e Rotacao

Para a formulacao da cinematica de translacao considera-se o vetor posicao
Ry, na Figura 3.1, com componentes z, € y, definindo os deslocamentos horizontais e
2o a altitude considerando a origem de SRI ao nivel do mar. Essas componentes sdo
mensuradas da origem do SRC em relagé@o a origem do SRI. Entéo, pode-se expressar
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a velocidade inercial V, como:
To
Vo= | 1 (3.17)
20

Utilizando as velocidades u, v e w descritas no SRC, a cinematica de translagao
pode ser escrita como:

513:0 A u
jo | =€) | v (3.18)
Z.() w

Para obter a cinematica de rotagao, inicialmente descreve-se as velocidades
angulares no SRC, conforme

o o] o b
Q=16 |=C,-Co- |0 |+Ci-|0|+]|0 (3.19)
1/'% 1/) 0 0

E assume-se uma velocidade angular w = [p, ¢, r|, de forma a escrever a
equacao a ser resolvida como:

b
0= | ¢ (3.20)

r

E obtém-se a cinematica de rotacao descrita abaixo.

b 1 sen(¢)tan(d) cos(¢p)tan(h) p
0 | =10  cos(e) —sen(¢) 1 q (3.21)
Y 0 sen(¢)sec(d) cos(p)sec(h)

3.1.4 Modelagem da Geometria Variavel

A cinematica e a dindmica da aeronave necessita da primeira e segunda deri-
vada dos vetores posicao rq, e r,, bem como a primeira derivada da matriz de inércia
J. Como a dindmica completa da aeronave é um sistema de equacdes diferenciais or-
dinarias, deve-se tomar cuidado com as aproximacgdes de derivadas, pois ao se adotar
métodos de aproximagédo como diferengas finitas um erro de truncamento dependente
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do passo de tempo € inserido. Esse erro aumenta o erro no método de solucédo do
sistema diferencial ordinario.

Entédo, devido as complica¢des inseridas pela aproximagao por diferencas fi-
nitas, utilizou-se a aproximagao fornecida por Obradovic e Subbarao (2011). Para a
obtencao das derivadas utiliza-se uma fungdo ou uma rotina numeérica capaz de obter
os parametros de interesse em fungéo das deflexdes § de cada elemento de massa,
obtendo as derivadas conforme as equacgdes abaixo:

Fem = f(61,02, .., Onn) (3.22)
Ofem -
Fem = Z 96, - O (323)

Nn Nn

L LT 0rem § AL T
Fom = 0 .(Z Z o5 (%k)- ;;1 3, O (3.24)

Para obter as derivadas de r, e da matriz de inércia J basta repetir o processo
realizado para o vetor posi¢ao ren.

Entretanto, a utilizacdo dessa aproximacéo introduz a dependéncia com a de-
rivada primeira e segunda das deflexdes §, ou seja, é necessario um modelo de se-
gunda ordem da dinamica dos atuadores para cada deflexao, conforme:

0, = —2Cwy - 6 + w2 - (6, — 0) (3.25)

0 =10, (3.26)

onde ¢. € a deflexdo comandada, fornecida pelo projeto de controle, e §,, uma substi-
tuicao de variavel para a primeira derivada de 6.

Essas dindmicas devem ser introduzidas na solucao do sistema, aumentando
0 numero de estados da dinamica completa.

Para obter os valores dos momento de inércia e da posi¢ao do centro de massa,
necessarios para as aproximacgdes das derivadas, assume-se que 0s painéis respon-
saveis pelo efeito de geometria variavel sdo massas concentradas posicionadas no
centro de massa de cada painel. Entdo, a posicdo do centro de massa da aeronave
em relacao ao SRC é obtida por:

1
Fem = E ' Z(mn)z : (rn)i (327)
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e a matriz de inércia resultante,

Nn

J= jF + Z(mn)z : (fn)z : (fn)? (3.28)

sendo Jr é a matriz de inércia dos componentes que néo fazem parte da estrutura
movel e r,, € a matriz anti-simétrica de r,,.

3.2 MODELO AERODINAMICO

Para a obtencao das forcas e momentos aerodinamicos, pode-se fazer uso de
métodos aerodindmicos estaciondrios, ndo-estacionarios ou quasi-estacionarios. A
diferenca entre essas abordagens esta na consideracédo dos efeitos do escoamento
ao longo do tempo. No escopo desse trabalho, esta inserida a analise dos efeitos
variantes no tempo, entao, sera adotada a abordagem nao-estacionaria.

Para a compreensao do método adotado, sdo apresentados os tépicos sobre a
secao tipica em que o método se baseia, na subsecao 3.2.1, a formulacédo da teoria
das faixas nao-estacionaria, na subsecao 3.2.2, a contribuicdo dos movimentos de
corpo rigido, na subsecao 3.2.3, por fim, a obtencdo das derivadas de estabilidade e
controle na subsecgéo 3.2.4.

3.2.1 Secao Tipica

Para a formulacdo da teoria das faixas nao-estacionaria, necessita-se de for-
mulacdes bidimensionais, como as equacdes analiticas desenvolvidas por Theodor-
sen e Garrick (1940) para uma segéo tipica com 3 graus de liberdade, sendo esses
os angulo 6, 0 e o deslocamento h, representados na Figura 3.4. Para a obtencao
da solucdo analitica completa para carregamentos aerodinamicos nao-estacionarios,
Theodorsen e Garrick (1940) consideraram um perfil fino sem arqueamento, bidimen-
sional em regime incompressivel, escoamento potencial de pequenas perturbacoes, e
um movimento harménico simples.

Dadas as hip6teses de modelagem, Theodorsen e Garrick (1940) fazem uma
superposicao de escoamentos potenciais, sendo divididos em uma parte nao circu-
latéria, relacionada ao aerofélio, e outra parte circulatéria, relacionada a esteira de
vortices que se estende do bordo de fuga ao infinito. Com esses potenciais, pode-se
calcular as forcas e momentos através da integracao das pressdes sobre a corda e a
relagdo entre forgcas circulatérias e ndo-circulatorias é dada pela fungédo de Theodor-



29

sen C(k) (THEODORSEN, 1949).

Figura 3.4 — Secao tipica com trés graus de liberdade.

Fonte: Autor.

Na Figura 3.4, V, representa a velocidade do escoamento, bc a distancia entre
o ponto de articulacao da superficie de controle e a origem, ba a distancia entre o eixo
elastico e a origem, sendo b a semi-corda.

3.2.2 Teoria das Faixas Nao-Estacionaria

A teoria das faixas baseia-se na ideia de representar escoamentos aerodinami-
cos tridimensionais dividindo a superficie de interesse em faixas ao longo de sua en-
vergadura, onde se aplicam as solu¢des desenvolvidas para uma sec¢ao tipica, como a
ilustrada na subsec¢ao anterior. Assim sendo, os efeitos tridimensionais como o efeito
de ponta de asa, sao desprezadas.

Para que a teoria consiga representar uma asa com enflechamento e diedro,
deve-se realizar as modificacées apresentadas por Barmby, Cunningham e Garrick
(1951). E, ainda, no trabalho de Yates (1958) é realizada a modificacdo para com-
portar as caracteristicas do perfil. Utilizando as formulagées fornecidas por ambos os
trabalhos, a formulacao final da teoria das faixas é denominada de teoria das faixas
modificada, ou do inglés Modified Strip Theory (MST), sendo descrita pelas equacoes:

7 Can
Q = h+ V,0 + V,otan(Aea) + b( 21 :

+ ac, — a) (9 + VnTtan(Aea))

1748 bo
+—"Ti0+ —T1x
7 27

™

(3.29)
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L = —7pb? {h + V.0 + V,otan(Aea) — ba (9’ + Vn%tan(Aea)ﬂ — ClanpV,bC(k)Q

(3.30)
+mpb?dTy + pb> 6T,
M, = —mpb? (% ) <9 4V Ttan(Aea)) b rpbVi (i + Vaotan(Aeg))
+mpbia (h + V,otan(A ) + pb* V2 ( — athan(Aea)>
c (3.31)
—27pb*V,, Q(— — C'(k) L (a — acn)> — pb*V 25T,
—pb®V,6 - ( Tg—T4(c—a)> —pb45- (—T7—T1(c—a)>
Cla wb
an = v Ve = Nea), k= .32
Cla, cos(Aes) V,, = Vcos(Aea) 7 (3.32)
T1=c-cos '(c) — %(2 + W1 =2, Td=c-vV1—c2—cos (),
1 1
T7 = — (— + 02) cos '(c) + = (Te +2¢%) - V1 — 2,
8 8 (3.33)

1
T8 = —5(202 +1)V1—c2+c-cos ' (c)
T10=v1—c2+cos(c), T11=1-2c-cos '(c))+ (2 —c)V1 -2,

Nas equacdes acima ) é o Downwash da faixa, M, o momento de arfagem da
faixa, L a for¢ca de sustentacdo da faixa, o 0 diedro da faixa, 7 a torcado da faixa, Aea O
enflechamento em relagéo ao eixo elastico, [C, ] Inclinagio da curva C; x o do perfil, ¢
a posicao adimensional da superficie de comando do perfil, a a posicao adimensional
do eixo elastico do perfil, ac,, a posicdo adimensional do centro aerodinamico do perfil
e p a densidade do escoamento.

Para que a discretizagdo da superficie sustentadora esteja de acordo com a
formulagdo apresentada, as faixas devem ser posicionadas perpendicularmente ao
longo do eixo elastico. Cada uma das faixas recebe o sistema de equacdes apresen-
tado acima.
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3.2.3 Contribuicao dos Movimentos de Corpo Rigido

Nessa subsecao sao apresentadas as contribuicées dos movimentos de corpo
rigido, para possibilitar a utilizagdo da teoria em um problema de mecanica de voo.
Essas contribui¢gdes sdo discutidas no trabalho de Pogorzelski (2010), com o objetivo
de encontrar as contribuicdes dos angulos « e  da aeronave e os angulos 6z, or €
Ap efetivos de cada faixa, bem como a contribuicdo da velocidade angular do corpo
na velocidade / de cada faixa.

Dada uma funcao que relaciona os angulos efetivos de cada faixa com os an-
gulos « e 3 do corpo, pode-se descrever os angulos efetivos como:

eR:f9R<Oéaﬂ>7 AR:fAR(aaﬂ)v O-R:fUR(Oé76> (334)

Entao, o angulo A.,, 6 € o deslocamento h da formulacao da subsec¢éo anterior
devem ser substituidos, em cada faixa, por:

Nea = Mo + fap(a, B) (3.35)
0 = fo.(a,5) — ap (3.36)
h=vy"" for(a, ) COS(Aca) (3.37)

sendo oy 0 angulo de ataque de sustentacdo nula do perfil e ¥/ a coordenada y ao
longo do eixo elastico.

A contribuicao das velocidades angulares p, ¢ e r do corpo sao compreendidas
como uma velocidade induzida com relacao a distancia do eixo elastico da faixa ao
ponto de referéncia do sistema do corpo. Entao, as variaveis h, o e T sdo substituidas
por:

0 = for(a, B) - COS(Ac,) (3.38)
_ afeR(a7 6) Qo
h:Lp-p+Lq-q+Lr-r+y’-W-Cos(Aea) (3.40)

onde L,, L, e L, s&o as distancias entre o eixo elastico da faixa e a origem do sistema
de corpo, referente a cada velocidade angular.
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3.2.4 Derivadas de Estabilidade e Controle

A formulagao das derivadas de estabilidade e controle considera uma condigéo
linearizada em torno de uma condigéo de voo permanente em equilibrio, assim sendo,
considera-se uma variavel de estado qualquer z;, a qual pode ser descrita em relacao
ao seu equilibrio mais sua perturbacéo x;(t) = z;|eq+Ax;(t). Entretanto, as expressoes
de forgcas e momentos apresentadas sédo validas para um movimento harménico com
frequéncia w, entdo deve-se expressar as perturbacbées em uma variavel de estado
como sendo Az; = AT, - L.

Escrevendo as expressdes das forcas e momentos em relagédo as perturbacdes
das variaveis de estado «, 3, p, ¢ € r, obtém-se as forcas e momentos linearizados em
relacdo a um movimento harmdnico. Entretanto, o interesse é na descricao das forcas
e momentos para um movimento qualquer. Para isso, utiliza-se o principio que qual-
quer resposta fisica no tempo pode ser aproximada por uma combinagdo de movimen-
tos harmdnicos. Assim sendo, pode-se substituir na formulagéo a varidvel imaginaria
iw = s e a fungdo de Theodorsen C'(k) pode ser utilizada para o dominio da frequén-
cia utilizando as funcdes de Bessel modificadas de ordem 0 e 1 (BISPLINGHOFF;
ASHLEY; HALFMAN, 1996).

No dominio da frequéncia obtém-se um vetor de perturbag¢des de estado Ax(s),
aforga L(s) e o momento M, (s) como:

AX(s) = | Aa(s) AB(s) Ap(s) Aq(s) Ar(s) Ad(s) ! (3.41)
L(s) = L|eq+AL(s) - AX(s) (3.42)
My (s) = Myleg+AM,(s) - AX(s) (3.43)

As expressoes das forcas e momentos, nas Equagdes (3.42) e (3.43), sédo apli-
cadas a cada faixa e podem ser somadas vetorialmente, levando em conta a direcao
de atuacao de cada forca e momento. Agrupando os termos, obtém-se uma matriz
A (s) referente as forgas e momentos no equilibrio e uma matriz A(s) referente aos
termos perturbativos, denominada de matriz de coeficientes de influéncia aerodinami-
Ccos.

Para sair do dominio da frequéncia e obter a resposta temporal das forcas e mo-
mentos, deve-se utilizar a transformada inversa de Laplace. Entretanto, a aplicagao
direta da transformada ndo pode ser efetuada diretamente, pois a funcdo de Theo-
dorsen C(s) nao é Laplace-inversivel. Assim sendo, deve-se realizar a aproximagao
por fungbes racionais a matriz A(s). O método para a aproximagéo dos elementos da
matriz utilizado nesse trabalho é o método de Roger.
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Com a aproximacao realizada, pode-se utilizar a transformada inversa de La-
place e, entdo, obter as forcas e momentos no dominio do tempo como a expressao
abaixo.

F(t) = | Fu(t) Fy(t) Fu(t) Mi(t) M,(t) M.(t) (3.44)

"ag (345)

sendo b,.r a envergadura de referéncia da aeronave, V' a velocidade total da aeronave
e x:ag(t) o vetor de estados que representam os termos de atraso aerodinamico.

Por fim, pode-se descrever cada um dos componentes do vetor F(¢) em termos
dos coeficientes de influéncia, denominados de derivadas de estabilidade, quando se
referem a variaveis de estado, e controle, quando se referem as deflexées de controle.
Para a adimensionalizacdo utiliza-se a corda média aerodinamica c,.; € a area da
planta da asa S,.;. Como exemplo, nas Equacdes (3.46) e (3.47), séo apresentados a
forgca e 0 momento em torno do eixo x do sistema de referéncia do corpo.

. pV2 Sref

Fx (CX6q+CXaAOC+CXﬁA6+CX5A5>

VSre Cre
%_P fCref

1 (CXdAd‘f‘CXBAB—f‘CXPAP—FCquq—l—CXT,AT—f-CXSAg—f-

Mag
lag lag lag
< Z Cxlag ‘ra,i + CXLaigxﬁ’i + Cthsaig‘T&i ) >

i=1 ol

3.46
+pSrefC%6f ( )

. (OX&Ad + CXﬁAB + Cx, Ap + Cx,A¢ + Cx, Ar + Cx, Ad+

Tlag
2 : lag lag lag

( CXLagxp’i + CX(llaigqu + CXIaingvi )) >
i=1 ’ ’ ™

pST@fcv%ef

% (‘FCXZ.).A]'?.—FCXdAQ.—f-OXﬁA?;)
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25, b
Mm — % (Clﬁq —+ ClaAOé + CZBAﬁ —+ CZ5A(5)
pVSTefbgef . . .
4——————i————4- ChdZXCI-+’CEBZS/3'+’CEpZ§])-F CEQZXQ'+'(ZTZ§7’—F Ch5135-%

Mag
| | |
(Z Cag® + Clag '8 + q.agx;?»)
B s,

i=1
f (3.47)
+ pSTefb;%ef

. (CldAd + Ci, A+ CL Ap + Ci A + CL AF + Cl Ao+

Mag
lag lag lag
(Z Crag@yi + ClagTyi + ClagZy]
i1 P al o

losrefb?“ef

o ( + C A + G A + CZ;A%')

Para a forga F, e os momentos M,, M, o fator de adimensionalizagdo c,.; €
substituido por b,..

3.3 MODELO DE PROJETO DE CONTROLE

Nessa secado € apresentado o método de projeto de controle, com sua formula-
cao e caracteristicas. Para a compreensao do método, sao apresentados 0s passos
necessarios para o projeto de controle na subsecéo 3.3.1 e a rotina de projeto adotada
na subsecédo 3.3.2.

3.3.1 O Método EMC

O método EMC implementa uma abordagem inspirada em SMC com uma fun-
¢céo de mapeamento nao linear heuristicamente definida. A forma e o limite da funcéo
de mapeamento sao definidos pelo operador. O limite é derivado de informacdes ba-
sicas sobre os atuadores e sua forma é definida com base no conhecimento sobre o
comportamento do sistema. Para a implementagdo do EMC deve-se seguir os seguin-
tes passos:

1. Calculo do erro comutado:
Lref — X
€t =

(3.48)

€
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onde z,s € a referéncia de um estado qualquer = € e, 0 primeiro parametro de
projeto.

2. O parametro ¢; é restringido a estar entre -1 e 1:

—17 Se e < -1
€s = €t, se —1<¢ <1 (349)
1, see>1

3. Calculo da fungéo exponencial:
u, = sign(e;) (1 - ||es|—1|23) (3.50)
sendo sign(es) uma fungao que retorna o sinal de e; e B 0 segundo parametro

de projeto, normalmente inserido entre -10 e 10.

4. Calculo da acdo de controle:

sendo umax € umin 0S batentes maximo e minimo da ac¢ao de controle.

Na pratica a EMC precisa de apenas dois parametros e os batentes de controle,
facilitando sua implementacao e ajustes.

3.3.2 Rotina de Projeto

Com as especificacoes dos passos do método EMC, pode-se utiliza-lo em uma
rotina de projeto. A rotina consiste em uma entrada de referéncia e em um chute
inicial dos parametros ¢, € B, para cada uma das variaveis de estados que se deseja
rastrear. Na Figura 3.5 encontra-se o diagrama de blocos do sistema, com as variaveis
de estado utilizadas no projeto de controle.
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Figura 3.5 — Diagrama de blocos para o projeto de controle.

Vet Controlador
re e e u, u
ot = | Het [—>X——»] CME Dinamica =T,
¢ref A et I
Vv SS
__________________ |
z=| H CME [« Q
’ Estabilizado

Fonte: Autor.

O projeto pode ser dividido em dois, em controlador e estabilizador, conforme a
figura acima. O controlador é responsavel pelo controle das variaveis rastreadas V', H
e ¢, enquanto que o estabilizador é responsavel por estabilizar a aeronave, utilizando
como entrada a comparagao entre os angulos 6 e «.

O sistema ¢é resolvido com a funcdo ode15s do software MATLAB © e, apéds
iss0, armazena-se 0s erros entre as referéncias e os estados rastreados. Como critério
de penalizagéao, utiliza-se a integral do tempo multiplicado pelo valor absoluto do erro
le(t)|, um critério muito Util e utilizado para penalizar respostas transientes (HUSSAIN
et al., 2014). O critério pode ser descrito como:

Fat — /0 ()] dt (3.52)

Por fim, os parametros e, e B finais sdo obtidos através de uma minimizacao
da fungao f., utilizando-se uma funcdo de minimizacdo como a funcédo fminsearch
do MATLAB ©.



4 ESTUDOS NUMERICOS

Nesse capitulo sdo apresentados os resultados numéricos obtidos. Primeira-
mente, € apresentado na secao 4.1 o algoritmo principal de simulagdo com seus prin-
cipais processos, para a compreensao de como foi realizada a unido entre as diferen-
tes modelagens realizadas durante o trabalho. Apéds, sao apresentados os resultados
numeéricos obtidos com o programa principal. O primeiro resultado, apresentado na
secdo 4.2, é a analise da influéncia da discretizagdo da malha aerodinamica, com o
objetivo de escolher uma discretizacao final para o prosseguimento das demais anali-
ses.

Na secao 4.3 sao apresentados os resultados da andlise da modelagem com-
pleta, bem como a caracterizagao da aeronave de referéncia utilizada, com o objetivo
de analisar o comportamento dindmico da aeronave e a sua estabilidade. Apds essas
analises, na secao 4.4 sao apresentados os resultados utilizando o projeto de controle,
com o objetivo de analisar a influéncia dos efeitos variantes no tempo na acao de con-
trole. Por fim, na secdo 4.5 é apresentada a analise da utilizagdo de mais superficies
de controle.

4.1 ORGANIZACAO NUMERICA

Nessa secao € apresentada a estrutura numérica do trabalho, a qual é divi-
dida em trés principais areas: a mecanica de voo, aerodinamica e o controle. Essas
diferentes areas comunicam-se entre si, conforme ilustrado na Figura 4.1.

Figura 4.1 — llustrac&o geral da estrutura principal de simulagao.

Aerodinamica

Simulagéo

Mecéanica de
Controle
Voo

A implementacédo de todas as areas € realizada no software MATLAB ©. O pro-
grama de simulacéo é responsavel por gerenciar a troca de informacdes entre ambas

Fonte: Autor.
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as partes. Na Figura 4.2 pode-se analisar o fluxograma numérico do programa de
simulacao, evidenciando os seus principais processos e informacoes.

Figura 4.2 — Fluxograma numérico do programa de simulacao.

m Informagf)es
iniciais

Célculo da Condicao
de Equilibrio

Condicoes de
Equilibrio
Caélculo da Matrizes
Linearizadas do Sistema

y

Sim 7 temm

Nao

4 — \
Condigoes de Montagem do Sistema
Voo e Controles de Equagbes

Resultados

A 4

Estimativa das Derivadas
A dos Estados

Fim
. Variaveis de
Aerodindmica
estado
Forga§ eA M.omentos Controle
Aerodindmicos
Estimativa das Derivadas / Deflexoes de  /
dos Parametros Inerciais controle
Forcas e Momentos Gerados
pela Alteracao Geométrica

Fonte: Autor.

Solucao do sistema
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O programa inicia com o aquisicao dos dados iniciais, como informacdes da ge-
ometria da asa principal, da condicdo de voo da aeronave de referéncia e parametros
numeéricos. A condicao de voo inicial é fornecida resolvendo o equilibrio, ou seja, o
vetor de estados e controle que correspondem a condigdo desejada. Com as condi-
coes de equilibrio conhecidas, calcula-se as matrizes linearizadas A, e B, do sistema,
podendo estimar a resposta do sistema com a Equacao (4.1).

i=A-zr+B, u (4.1)

No laco temporal, o primeiro processo representa as estimativas das primei-
ras e segundas derivadas, quantidades necessarias para a aerodinamica, conforme
a Equacgéo (3.45). Apds as estimativas, as forcas e momentos aerodindmicos séo
computados, conforme as Equacdes (3.46) e (3.47), no processo denominado de Ae-
rodindmica.

No processo denominado de Estimativa das Derivadas dos Parametros Inerci-
ais, sdo estimadas as primeiras e segundas derivadas do vetor posi¢cdo do centro de
massa, dos elementos de massa e da inércia da aeronave, conforme as Equacdes
(3.23) e (3.24). Com as estimativas realizadas, sdo computadas as forcas e os mo-
mentos gerados pela alteracdo na geometria, conforme as Equacdes (3.14) e (3.15).

Com os dados iniciais, as forcas e momentos fornecidos, o processo denomi-
nado de Montagem do Sistema de Equacdes utiliza as Equacdes (3.12), (3.21), (3.18)
e (3.26) para montar o sistema final de equagdes. Apds a montagem, o sistema €
resolvido utilizando a funcao ode15s do software MATLAB ©, fornecendo as variaveis
de estado do sistema.

Por fim, o processo Controle recebe o comportamento da aeronave, através
das variaveis de estado, e fornece as agbes de controles necessérias para realizar a
trajetéria desejada. O calculo da acao de controle é realizado utilizando os parametros
e-, B e 0s batentes, definidos no projeto realizado previamente. O ciclo se repete até
atingir o tempo final da simulagéo, fornecendo os resultados coletados durante os
processos.

4.2 ESTUDO DE INFLUENCIA DA DISCRETIZAGAO DAS FAIXAS

Para analisar a influéncia do numero de faixas utilizadas para discretizar a su-
perficie sustentadora, considerou-se um asa com uma corda de referéncia de 0, 276 m,
envergadura de 1,2 m e um angulo de enflechamento de 30°. As discretizacdes utili-
zadas no estudo foram de 10, 20 e 40 faixas igualmente divididas ao longo da enver-
gadura.
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Como parametro de analise, utilizou-se os valores dos erros relativos de cada
uma das derivadas de estabilidade e controle. O maior erro relativo entre a discretiza-
cao de 10 e 20 foi de 0,03 %, enquanto que para as discretizagdes de 20 e 40 foi de
0,0076 %. Entao, se percebe que a discretizacdo do método nao € proibitiva, mas para
uma melhor caracterizagdo da geometria optou-se pela discretizagcdo com 20 faixas
ao longo da envergadura para o prosseguimento do trabalho, conforme a Figura 4.3.

Figura 4.3 — Malha aerodinamica com 20 faixas igualmente espacadas ao longo da

envergadura. As faixas estao destacadas em azul e a geometria da superficie susten-
tadora em preto.

0.2

X [m]

08 -06 04 02 0 02 04 06 08
Y [m]

Fonte: Autor.

4.3 ESTUDO DA MODELAGEM COMPLETA

Nessa secao é apresentada a aeronave de referéncia, uma analise de estabili-
dade através dos polos das dindmicas e, por fim, uma andlise da resposta a perturba-
cao de controle.
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4.3.1 Aeronave de Referéncia

Para realizar a simulacao, escolheu-se uma aeronave de referéncia sendo um
veiculo aéreo nao tripulado (VANT) do tipo asa voadora, semelhante a aeronave apre-
sentado por Grankvist (2006), apresentada na Figura 4.4. A aeronave possui uma
corda de referéncia de 0, 276 m, envergadura de 1,2 m, massa total de 0,9 kg e um an-
gulo de enflechamento de 30°. Além disso, definiu-se a condigdo de voo como sendo
um voo de cruzeiro com velocidade de 12 m/s e altitude de 100 m.

Figura 4.4 — Aeronave de referéncia.

Fonte: Grankvist (2006).

Para caracterizar a inércia e a posi¢cao do centro de massa da aeronave, utilizou-
se as Equagdes (3.27) e (3.28), gerando uma malha de dez elementos ao longo
da corda e vinte elementos ao longo da envergadura. Utilizando a malha gerada,
considerou-se cada elemento como uma massa pontual, estimando uma massa de
40% da massa total na regido central, em que se localiza o sistema propulsivo, e cada
semi-asa demais totalizando 30% da massa total. Como ponto de referéncia para o
calculo dos momentos de inércia, utilizou-se o centro de massa. Na Figura 4.5, os
elementos de cada semi-asa estdo destacados em azul, a regido central em vermelho
e o centro de massa destacado com um circulo azul. Na Tabela 4.1 encontram-se os
valores dos momentos de inércia e a posi¢cao do centro de massa.
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Figura 4.5 — Aeronave de referéncia com uma malha de superficie de 5 elementos ao
longo da corda e 20 ao longo da envergadura.
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Fonte: Autor.

Tabela 4.1 — Valores dos momentos de inércia e as coordenadas do centro de massa
da aeronave de referéncia.

Parametros inerciais Valores (S.l)

L 0,0681
I, 0,0116
1, 0,0797
I = Iyx = Iy 0
Tem 0,2317
Yem = Zcm 0

Fonte: Autor.

A aeronave possui limitagdes propulsivas, com uma poténcia maxima de 260 W,
assim sendo, a velocidade maxima atingida pela aeronave € de 22,0 m/s, ja a velo-
cidade minima é de 9,0m/s para nao ter perda de sustentagdo. Além disso, também
possui limitagdes de deflexdes de superficie de controle, devido as restricoes dos atu-
adores, as quais sao de 20° para a deflexdo maxima e —20° para a deflexdo minima
(GRANKVIST, 20086).
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4.3.2 Analise de Estabilidade

As superficies de controle foram divididas em dois grupos, o responséavel pelo
movimento lateral denominado de aileron e pelo movimento longitudinal denominado
de profundor. As superficies de controle pertencentes ao grupo do profundor recebem
o mesmo valor de deflexdo, enquanto que as superficies pertencentes ao grupo do
aileron recebem o mesmo valor em modulo, atuando de maneira assimétrica. A divisdo
e ilustrada na Figura 4.6.

Figura 4.6 — Divisao de controle na superficie sustentadora, representadas nas fai-
xas aerodinamicas. O grupo denominado de profundor esta preenchido em verde,
enquanto que o grupo aileron esta preenchido em vermelho.

0.6

08 1 1 1 1 1 1 1 ]
-0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8

Fonte: Autor.

A analise de estabilidade é realizada em torno da condicéo de equilibrio. Essa
condicao pode ser encontrada numericamente através da funcao fsolve do MATLAB
©. Como condigao de equilibrio adotou-se um voo reto e nivelado com uma velocidade
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de 12 m/s a uma altitude de 100 m, assim sendo, a condi¢ao de equilibrio é dada por:

Vv 12 (m/s)

o 3,72°

0 3,72°

H = | 100 (m) (4.2)
((5c>profundor _L 64°

0, 0, 00875
((5c)aileron | L 0 |

sendo II, o controle propulsivo, dado pela relagdo de quanto da poténcia maxima do
motor é utilizada.

Com os dados do equilibrio é possivel obter as matrizes linearizadas A, e B,
do sistema. Analisando a matriz A, que se refere a apenas os estados da dinamica,
percebe-se um desacoplamento entre a dindmica longitudinal e latero-direcional. En-
tdo, para facilitar a analise de estabilidade estatica, separou-se as duas dinamicas
da matriz A,, obtendo a matriz linearizada da dindmica longitudinal e da dinamica
latero-direcional. Utilizando a funcao eig do MATLAB ©, obtém-se os polos da matriz
linearizada de cada dindmica. Na Tabela 4.2, encontram-se os valores dos polos.

Tabela 4.2 — Valores dos polos das dindmicas longitudinal e latero-direcional.

Dinamica longitudinal Dinamica latero-direcional

-15,9 + 6,12i -0,0278
-15,9 - 6,12i 0
-0,0627 + 0,416i -17,1
-0,0627 - 0,416i 0
0 0

Fonte: Autor.

Analisando os dados da Tabela 4.2 pode-se concluir que ambas as dindmicas
sdo estaveis.

4.3.3 Resposta a Perturbacoes Nas Superficies de Controle

A andlise da resposta da dindmica a perturbacdes nas superficies de controle é
importante para a compreensédo do comportamento da aeronave referente a utilizacao
dos controles. Para realizar essa analise, optou-se por perturbar apenas o comando
de profundor com uma entrada doublet de um A¢, = £1° durante 2 segundos. Além
disso, considerou-se trés diferentes dinamicas, na primeira despreza-se os efeitos da
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aerodinamica nao-estacionaria e das variacées temporais do parametros inerciais, a
segunda despreza apenas os efeitos das variagdes temporais dos parametros inerciais
e a terceira apenas os efeitos da aerodinamica ndo-estacionaria. Na Figura 4.7 os
resultados em preto se referem a primeira dinamica, em azul a segunda e em vermelho

a terceira quando perturbadas pelo controle de profundor.

Figura 4.7 — Resposta das variaveis de estado a perturbacéo no controle do profundor.
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Ao analisar os resultados acima pode-se perceber que o comportamento da
aeronave esta coerente com o esperado da modelagem, pois uma perturbagdo po-
sitiva no profundor diminui o angulo de ataque « e o angulo de arfagem 6, uma vez
que essa perturbacdo gera um momento de arfagem negativo. Além disso, como o
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angulo de ataque diminui a velocidade aumenta, devido a diminui¢cdo do arrasto, e a
altitude diminui, devido a diminuigdo da sustentacdo. No resultado referente ao con-
trole, observa-se a dindmica do atuador, a qual possui uma dinamica relativamente
rapida.

Realizando uma analise comparativa entre as diferentes dinamicas, percebe-se
que a primeira e a terceira dindmica possuem resultados idénticos, enquanto que a
segunda dindmica possui resultados diferentes, mas mantém o sentido fisico. Essa
diferenga na magnitude dos resultados pode ser explicada analisando os termos nao-
circulatérios, ou de massa aparente, os quais consideram o deslocamento da massa
de ar no movimento da superficie, aumentando a magnitude das forcas e momentos
atuantes no movimento.

Na Figura 4.8 encontram-se as variagdes dos parametros inerciais quando se
considera a terceira dindmica, como discutido no paragrafo anterior, essa dindmica
nao influéncia nos resultados, ou seja, as variacbes sao muito pequenas e, conse-
guentemente, resultam em for¢cas e momentos muito pequenos.

Figura 4.8 — Variacdes temporais na posicao do centro de massa € nos momentos de
inércia para uma perturbagédo no controle do profundor.
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4.4 ANALISE DA INFLUENCIA DOS EFEITOS VARIANTES NO TEMPO NO PRO-
JETO DE CONTROLE

O projeto de controle foi realizado considerando a divisdo das superficies de
controle conforme a Figura 4.6, de maneira a facilitar no projeto e na andlise das in-
fluéncias dos efeitos variantes no tempo. Para analisar as influéncias utilizou-se o
projeto realizado desprezando as variagdes nos parametros inerciais e considerando
a aerodindmica quasi-estacionaria. Nas Figuras 4.9 e 4.10 encontram-se as compa-
racoes de variaveis de estado e controle entre as diferentes simulacdes, em preto
os resultados de referéncia, em azul os resultados com os efeitos da aerodinamica
nao-estacionaria e em vermelho com os efeitos das alteragdes geométricas.
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Figura 4.9 — Resultados das variaveis de estado para analise de influéncia no projeto
de controle.
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Figura 4.10 — Resultados das acdes de controle para analise de influéncia no projeto
de controle.
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Analisando os resultados acima, percebe-se que a influéncia das variacoes dos
momentos de inércia e da posicao do centro de massa nao sao muito significativos
quando comparados com a influéncia da aerodinamica nao-estacionaria. Além disso,
a acao de controle do profundor devido ao aumento da magnitude da resposta, como
discutido na secéo anterior. Entretanto, o projeto de controle foi capaz de seguir a
referéncia, obtendo apenas uma dificuldade no rastreio da altitude H para o caso 2.

A influéncia insignificante das varia¢gdes na posi¢éao do centro de massa e dos
momentos de inércia, se deve, principalmente, ao fato da configuracdo de geometria
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variavel adotada. Como as superficies de controle possuem uma pequena parcela de
significancia no calculo dos parametros de inércia, suas alteragdes sao insignificantes,
como pode ser observado na Figura 4.11.

Figura 4.11 — Variacbes temporais na posi¢ao do centro de massa e nos momentos de
inércia. Os momentos de inércia sdo computados em relacao ao percentual do valor
de estado indeformado.
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4.5 ANALISE DA UTILIZACAO DE MAIS SUPERFICIES DE CONTROLE

Para realizar a analise dessa secao, dividiu-se as superficies em trés grupos
diferentes, denominados de aileron, profundor interno e profundor externo. Apds, o
projeto de controle é realizado considerando os efeitos variantes no tempo. Na Figura
4.12, os diferentes grupos estao destacados com trés cores, em vermelho o aileron,
em amarelo o profundor externo e em verde o profundor interno.
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Figura 4.12 — Superficie de controle divididas em trés grupos.
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No primeiro caso de simulacao é considerado um projeto de controle com am-
bos os grupos de profundores trabalhando de maneira sincronizada. No segundo
caso, o projeto de controle é realizado considerando o profundor externo fixo na defle-
xao de equilibrio, ou seja, o profundor interno é o responsavel pelo controle da aero-
nave. O terceiro e Ultimo caso é a simulacao utilizando o projeto de controle conside-
rando o profundor interno fixo na deflexdo de equilibrio. Na Figura 4.13, encontram-se
as variaveis de estado da aeronave, para cada caso de simulacdo, e na Figura 4.14
os resultados para as deflexdes de controle.

Nos resultados, observa-se que o comportamento da aeronave é muito seme-
Ihante quando comparados os casos 1 e 3, entretanto para o caso 2 observa-se al-
gumas discrepancias, mais evidentes no resultado para o angulo de ataque « e pro
angulo de comando do profundor §,. Essas discrepéancias, podem ser explicadas pela
dificuldade no projeto de controle utilizando essa divisdo de superficies de controle,
uma vez que nessa divisao as superficies de controle possuem maiores distancias em
relacdo ao centro de massa da aeronave.

O projeto de controle foi capaz de seguir a referéncia para os trés casos, ob-
tendo apenas uma dificuldade no rastreio da altitude H para o caso 2, evidenciando
a possibilidade de se utilizar as superficies de controle de maneira separada. Além
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disso, o comportamento da aeronave para o caso 1 e 3 foi semelhante, entretanto,
para o caso 3 utiliza-se uma quantidade menor de superficies de controle e, conse-

quentemente, uma quantidade menor de energia.
Figura 4.13 — Resultados das variaveis de estado para os trés casos simulados.
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Figura 4.14 — Resultados das a¢des de controle para os trés casos simulados.
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5 CONCLUSAO

Nesse capitulo sdo abordadas as conclusdes principais obtidas durante a reali-
zacao desse trabalho. As conclusdo sao apresentadas nos itens abaixo.

* Ao se utilizar a modelagem da dinamica considerando o deslocamento do cen-
tro de massa e da inércia variante no tempo, se faz necessério a utilizagéo de
um modelo capaz de computar essas variaveis. Nesse modelo a distribuicao de
massa se torna um desafio, alterando diretamente a estabilidade da aeronave,
dificultando na integracao do sistema de equagdes e consequentemente no pro-
jeto de controle.

» As aproximagdes das derivadas dos parametros inerciais devem ser realizados
com cuidado. A solugéo do sistema necessita de um passo de tempo variavel, o
que impossibilita a utilizacdo de aproximacgdes de derivadas mais usuais, como o
meétodo de diferencas finitas. Entdo, para contornar esse problema pode-se utili-
zar relagdes lineares entre os parametros inerciais e as deflexdes, necessitando
conhecer a dinamica do atuador.

+ O método aerodindmico deve ser escolhido com cuidado, pois alguns métodos
de aerodinamica nao-estacionaria dependem do passo de tempo, necessitando
de um estudo numérico mais completo, quando se refere a uniao entre a solugcao
do sistema de equagdes e da aerodinamica.

 Para a utilizacao da teoria das faixas nao-estacionaria, € necessario conhecer as
primeiras e segundas derivadas das variaveis de estado, mas essas quantidades
nao sao conhecidas antes de se obter as forcas e momentos aerodinamicos.
Para contornar esse problema, é realizada uma estimativa através do modelo
linearizado da dinamica, considerando que as matrizes linearizadas se mantém
constantes no tempo.

* As variagbes temporais da posi¢cédo do centro de massa e da inércia da aeronave
se demonstrou pouco significativa, devido, principalmente, a categoria adotada
para a geometria variavel.

* A utilizacado da aerodindmica nao-estacionaria é necessaria para descricdo mais
coerente do movimento da aeronave, pois os efeitos aerodinamicos nao-estacionarios
s&o significativos no comportamento final da aeronave.

» O método de controle utilizado se mostrou muito eficaz para os casos de simu-
lagdes adotados.
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5.1 TRABALHOS FUTUROS

Nesse capitulo sdo apresentados, em forma de itens, os possiveis trabalhos
futuros que podem ser realizados para complementar esse trabalho, conforme:

* Avaliar outras configuracées de geometria variavel, para realizar um estudo so-
bre as influéncias nos parametros geométricos.

» Realizar um estudo mais completo sobre as aproximacdes das derivadas dos
estados e dos parametros inerciais.

* Modelar a dindmica da aeronave por multi-corpos, realizando uma analise com-
parativa entre as modelagens.

» Melhorar as aproximacodes da distribuicdo de massa e do modelo dos atuadores.

 Realizar um projeto de controle para diferentes manobras, buscando o melhor
desempenho da aeronave através da utilizacao individual de cada superficie de
controle.

» Estudo mais completo da estabilidade da aeronave, com analises de sensibili-
dade.

* Realizar a validagdo completa do modelo aerodinamico.

» Implementar corregcdes no modelo aerodinamico para considerar efeitos tridi-
mensionais, como o efeito de ponta de asa e a influéncia entre as faixas.

 Realizar modificagdo na secao tipica adotada de maneira a comportar diferentes
configuracoes.

» Implementar um método de alocagao 6tima de controle, buscando utilizar mais
superficies de controles de forma otimizada para melhoria do desempenho da
aeronave.
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