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In this paper the flight dynamics of a flexible virtual transport aircraft is modelled applying
an inertially uncoupled formulation which makes use of the mean axes and employs an unsteady aerodynamic
approach in the time domain in conjunction with the strip theory.

flexible aircraft; strip theory; unsteady aerodynamic; flight dynamics.

Neste trabalho uma formulagdo inercialmente desacoplada, que faz uso do referencial dos eixos
médios e emprega uma abordagem aerodinamica nao-estaciondria no dominio do tempo em conjunto com a
teoria das faixas, é utilizada para modelar a dindmica do voo de uma aeronave moderadamente flexivel. A
metodologia é aplicada para uma aeronave conceitual com flexibilidade varidvel.
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corda média aerodinamica, m
coeficiente de sustentagao local
forgas aerodinamicas nao-
circulatdrias e circulatérias

forgas aerodinamicas incremen-
tais devido as deformacoes elas-
ticas, N

forgas aerodinamicas devido ao
movimento de corpo rigido, N
forcas aerodinamicas resultantes
vetor de forcas externas, N

forca de tracao resultante, N
aceleracao da gravidade, m/s?
tensor de inércia, kg.m?
sustentagdes nao-circulatoria e
circulatéria por unidade de com-
primento, N/m

massa, kg

momentos de arfagem nao-
circulatério e circulatério por
unidade de comprimento, N.m/m
momentos aerodindmicos nao-
circulatérios e circulatérios

momentos aerodindmicos incre-
mentais devido as deformagoes
eldsticas, N.m

momentos aerodinamicos devido
ao movimento de corpo rigido,
N.m
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aeronaves flexiveis; teoria das faixas; aerodinamica néo-estacionaria; dinamica do voo.

momentos aerodinamicos resul-
tantes

vetor de momentos externos, N.m
momento propulsivo resultante,
N.m

referencial aerodinamico global
referencial aerodinamico local
referencial global do corpo
referencial local do corpo
referencial inercial

posicao do elemento de massa em
relagao ao centro de gravidade, m
deslocamento elastico do ele-
mento de massa, m

posicao do elemento de massa na
estrutura nao deformada em rela-
¢ao ao centro de gravidade, m
vetor de carregamentos generali-
zados, N.m

vetores dos carregamentos gene-
ralizados nao-circulatérios e cir-
culatérios, N.m

forgas generalizadas incrementais,
N.m

forgas generalizadas de corpo ri-
gido, N.m

posicao do elemento de massa em
relacao a Oy, m

posicao do centro de gravidade
em relagao a Oy, m

matriz de transformacao deQ 4o
para Opa)
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Tgwaw = matriz de transformagcao de O 4)
para Opgw)

Tg@pgw = matriz de transformacao de Og )
para Opg)

Tgw1 = matriz de transformagao de O;
para Opg)

Tg@T = matriz de transformagao do refe-
rencial propulsivo para Ope)

A% = vetor velocidade linear, m/s

wg /4 = downwash induzido na posicao de
3/4 da corda

T1/2;, = posigoes em ) do ponto mé-

TEA;, dio da corda, do eixo elastico e

Tac, do centro aerodinamico, m

¢ = matriz diagonal dos amorteci-
mentos estruturais

7 = vetor de amplitudes modais

Ay, (), = estados de atraso aerodindmico

Az, (1) da j-ésima faixa

A = angulo de diedro, rad

o = matriz diagonal das massas mo-
dais, kg.m?

) = densidade do ar, kg/m?

P = matriz de formas modais, m

w = vetor velocidade angular, rad/s

Wn = matriz diagonal das frequéncias
naturais ndo-amortecidas, rad/s

1 Introducao

A mecanica do voo pode ser definida, se-
gundo Guimaraes Neto (2014), como um ramo da
Mecanica Aplicada e da Astrondutica que estuda
as forcas que atuam em uma aeronave em voo e
como a aeronave responde quando submetida a
tais forcas, principalmente em termos de desem-
penho, estabilidade e controle. Tradicionalmente,
do ponto de vista da mecanica do voo, nenhuma
influéncia da dinamica estrutural durante o voo
é levada em consideracao, configurando assim a
chamada aproximacao de corpo rigido.

Entretanto nos tltimos anos uma mudanca
nesse tratamento tradicional tem ocorrido, no sen-
tido de que fendomenos aeroelasticos decorrentes da
dindmica estrutural, até entao tratados como uma
drea do conhecimento & parte denominada de Ae-
roelasticidade, vém sendo integrados aos modelos
e o acoplamento destes fen6menos com o movi-
mento de corpo rigido das aeronaves tem sido ob-
jeto de estudo, dando origem ao termo aeronaves
flexiveis.

Muitos sao os motivos que podem ser apon-
tados como os responsaveis pelo surgimento dessa
nova classe de aeronaves, denominada de flexiveis.
Temas tais como reducao de poluentes, gestao de
residuos, sustentabilidade e uso eficiente e ecold-
gico de energia fizeram com que novas abordagens
de projetos de engenharia emergissem. Na indus-
tria aeronautica isso se traduziu na utilizagao de

ISSN 2525-8311

novos materiais, mais resistentes e de baixas den-
sidades, na introducao de critérios apertados de
projeto estrutural e na busca de uma maior efi-
ciéncia aerodinamica. Acontece que todos esses
fatores tém conferido uma menor rigidez as ae-
ronaves e um inevitdvel aumento da flexibilidade
estrutural. O aumento da flexibilidade pode levar
a acoplamentos dinamicos indesejaveis e potenci-
almente perigosos, criando assim uma variedade
de desafios a serem superados. Diante desse con-
texto, é notéria a importancia de se buscar me-
todologias para o desenvolvimento de modelos in-
tegrados que descrevam a dinamica completa de
aeronaves flexiveis.

Ao longo dos tltimos anos varias formulagoes
matematicas tém sido propostas, com diferentes
graus de complexidades dependendo dos niveis de
flexibilidade considerados. Segundo Silvestre and
Luckner (2015) uma aeronave pode ser caracteri-
zada como moderadamente ou muito flexivel. No
primeiro caso enquadram-se aeronaves cujos des-
locamentos estruturais podem ser descritos por
meio de equacOes lineares, ao passo que no se-
gundo caso estao aeronaves sujeitas a grandes de-
formacoes eldsticas, violando assim as premissas
da teoria linear.

Este trabalho tem como objetivo utilizar da
abordagem apresentada por Silvestre and Luck-
ner (2015), baseada na formulacdo dindmica pro-
posta por Waszak and Schmidt (1988), para mo-
delar e simular a dinamica de voo de uma aeronave
flexivel. Trata-se de uma formulacao idealizada
para aeronaves pouco ou moderadamente flexi-
veis, deduzida a partir da mecanica Lagrangeana,
adotando-se como referencial do corpo o sistema
de coordenadas dos eixos médios (EM) e represen-
tando os deslocamentos estruturais por meio da
superposi¢ao modal, garantindo assim que o aco-
plamento entre a dinamica de corpo rigido e a di-
namica estrutural seja exclusivamente de cardter
aerodinamico. J& o carregamento aerodinamico
incremental devido a vibragao é obtido por meio
de uma formulagao nao-estaciondria no dominio
do tempo em conjunto com a teoria das faixas.

A metodologia é aplicada para o modelo
de uma aeronave conceitual genérica de flexibi-
lidade variavel, da categoria narrow-body, desig-
nada GNBA (do inglés Generic Narrow-Body Air-
liner) e desenvolvida por Guimaraes Neto (2014).
Trés configuragoes com diferentes niveis de flexi-
bilidade estrutural foram consideras.

2 Dinamica do Voo de uma Aeronave
Moderadamente Flexivel

2.1 FEquacgoes de Movimento

Considere na Figura 1 o elemento de massa dm.
O vetor p corresponde & posigao deste elemento
em relagdo ao centro de gravidade (CG) da aero-
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nave, enquanto R trata-se da posi¢ao de dm po-
rém agora em relacao & origem do referencial iner-
cial (Oy). J4 a posigao do CG da aeronave em re-
lacao a Oy é dada pelo vetor Rg. Op(s) é definido
como a origem do referencial global do corpo da
aeronave nao deformada. p, por sua vez expressa
a posicao de dm na estrutura nao deformada da
aeronave, em relacao ao CG. pq € o vetor de des-

CG
instantaneo

Referencial global do corpo
(Eixos médios)

XB(G)
Elemento de

Z
Referencial inercial

Figura 1: Referenciais inercial e dos eixos médios
em uma aeronave flexivel em voo. Fonte:(Silvestre
and Luckner, 2015)

locamento elastico do elemento de massa, que na
base modal é escrito da seguinte maneira:

pd|B(G) (a?,y7z,t) = ‘I’($>y72)77(t) (1)

onde ®34,, ¢ a forma modal considerando-se n.
modos eldsticos obtidos a partir de um problema
de vibragao livre nao-amortecida e n,, ., ¢ o ve-
tor de amplitudes modais. O sfmbolo |, denota o
referencial no qual o vetor é expresso.

A primeira questao a ser considerada na de-
dugao das equagdes de movimento (EoM) de uma
aeronave flexivel trata-se da escolha adequada de
um sistema de coordenadas do corpo. Para peque-
nas deformagoes uma abordagem bastante empre-
gada trata-se do trabalho de Waszak and Schmidt
(1988) que faz o emprego do chamado referencial
dos EM.

Os EM sao definidos, segundo Silvestre
(2013), como um sistemas de coordenadas flutu-
ante onde os momentos linear e angular causados
pelas deformagoes estruturais se anulam. Isso im-
plica que:

/ 5—pdm = 0 (momento linear) (2)
v ot
op

p X —dm = 0 (momento angular)  (3)
v ot

ISSN 2525-8311

sendo % a derivada temporal medida em relacao
aos EM e fv e a integral sobre o volume.

Acontece que as restricoes impostas pelas
equagdes (2) e (3) ndo sdo tao praticas de se-
rem aplicadas (Waszak and Schmidt, 1988). Con-
tudo Canavin and Likins (1977) demonstram que
assumindo-se pequenos deslocamentos elasticos e
representando estes por meio da superposi¢cao mo-
dal, tem-se que:

dc
— dm =0 4
det /vpd " @
dc
— [ pr X padm =0 (5)
6Ct \v4
onde 550—0(;) denota a derivada temporal medida em

relagdo a um ponto C arbitrario fixo na aeronave
nao deformada.

As equagoes (4) e (5) sao conhecidas como
restricoes praticas e por meio delas pode-se infe-
rir que os EM serao necessariamente coincidentes
com o referencial global do corpo e as formas mo-
dais elasticas serao ortogonais em relacao aos mo-
dos de corpo rigido, garantindo assim o completo
desacoplamento inercial do sistema.

Sendo assim, derivando as equagoes de movi-
mento em relacdo em relacdo Ope) por meio da
mecanica Lagrangeana, e aplicando restri¢coes im-
postas pelas equagdes (2) e (3), a expressdo da
energia cinética da aeronave sera simplificada e
nenhum termo de acoplamento inercial aparecera.
O sistema de equagdes entao é dado por:

s =~ “lBe x Vipe

1 .
+ TB(G)I G|I + E Felt|B(G) (6)

@lge = I (Wlge x (T wlpe))
—|—J_1 Mewt|3(g) (7)

7} = —2Cwn 1 — wn277 + ,u’_lQn (8)
onde Vg e w|ge) sao as velocidades linear e
angular de Opge) em relagao a Or; Ty € a
matriz de transformacao de Oy para Oge); m é a
massa da aeronave; J é o tensor de inércia em re-
lagdo a Op(e), assumido constante no contexto de
pequenas deformacoes; G|, trata-se da aceleracao
da gravidade; F¢| ;o) e M| 56 as resultantes
de forcas e momentos externos; @ e wy, sao ma-
trizes diagonais contendo as n. massas modais p;
e frequéncias naturais ndo-amortecidas wy,; ¢, as-
sumida conservadoramente diagonal, corresponde
a matriz dos n. amortecimentos estruturais (;; e,
por fim, Q,, é o vetor dos n. carregamentos gene-
ralizados Q.

As duas primeiras equagoes vetoriais sao bas-
tante conhecidas da dindmica do voo cléssica e
correspondem & dinamica de corpo rigido da ae-
ronave. Ja a terceira equagao vetorial representa
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a dinamica aeroeldstica em coordenadas modais.
Nestas equagoes o acoplamento entre as dinami-
cas aeroelastica e de corpo rigido ocorre exclusi-
vamente por meio de F¢' M®*' e Q,. Neste
trabalho, apenas acoplamentos de carater aerodi-
namicos serao considerados, de modo que:

Fext’B(G) = TB(G>TFT + FATES B(@) (9)
M| L6y = Mrlgo + Ma,. lpge  (10)

onde F é a forca de tragao resultante expressa no
referencial propulsivo, Tge)T € a matriz de trans-
formagao do referencial propulsivo para Opgq),
Mr|g) é o momento propulsivo resultante e
Fa...lgwe e My, |ge sdo, respectivamente, as
resultantes das forgas e momentos aerodinamicos.
As expressoes da forga e do momento propulsi-
vos sao bastante conhecidas da literatura classica
sobre dinamica do voo e portanto serao aqui omi-
tidas. Ja as forgas e os momentos aerodinamicos
resultantes merecem, neste caso, uma atencao es-
pecial.

No estudo do movimento de aeronaves flexi-
veis ocorre uma interagdo mutua entre as dina-
micas de corpo rigido e aeroeldstica muito bem
ilustrada pela Figura 2. Observa-se que o carre-
gamento aerodinamico resultante é composto por
uma parcela decorrente do movimento de corpo
rigido da aeronave e uma parcela incremental de-
vido & deformacao estrutural. Assim:

res

Fa,..lpeo = Te@aw Fapplao
=+ FAfle;L- |B(G) (11)

M4

B(G) — MARB‘B(G) + MAflez B(©) (12)

res

onde Tg(e)z (@) ¢ amatriz de transformagao do re-
ferencial aerodinamico global (O 4c)) para Oga),
Fapslacer € Ma,lge as parcelas referentes
ao movimento de corpo rigido e Fu,,. ., e

B(©
Mua,,.. | p(e & parcela incremental devido as de-
formacgoes eldsticas.

! —l Aproximagio de
| corpo rigido
1 ,
i i i
i H
i H
i H
; H
| s
! Variagdo do H
: carregamento ]
: aerodinamico 1
i :
! 1 Dinamica
1 | estrutural
1 H
i H
i ——| Dinamica :
: H
Distribuigdo
de massa

Figura 2: Interacao mitua entre as dindmicas de
corpo rigido e aeroeldstica. Fonte:(Silvestre, 2007)
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O mesmo raciocinio é valido também para as
expressoes das forgas generalizadas:

QTI = Q"?RB + anlez: (13)

Farsla Magslpe e Qq,, também sio
conhecidos da literatura e sao definidos em ter-
mos de coeficientes adimensionais, pressao dina-
mica, superficies de referéncia e comprimentos ca-
racteristicos (para o caso das forgas generalizadas
e dos momentos). Ja a dedugao de Fa,,.,, M4,
e Qq,,., serd descrita a seguir.

2.2  Carregamento Incremental devido a Dind-
mica FEstrutural

Neste trabalho os carregamentos incrementais se-
rao computados por meio da teoria das faixas jun-
tamente com uma abordagem aerodinamica nao-
estaciondria obtida a partir da teoria de Theodor-
sen modificada por Yates para aplicacao em uma
asa real e formulada no dominio do tempo por
meio da aproximacao de Jones para a funcao in-
dicial de Wagner (Silvestre, 2013).

Considere na Figura 3 uma superficie susten-
tadora de uma aeronave, como uma asa. Seja K
um plano que contém a corda da raiz da asa e
é paralelo ao plano definido pelos eixos x g €
yp). A superficie sustentadora, por sua vez, é
assumida plana e pertencente ao plano ¢, que pos-
sui um angulo de diedro A em relagdo ao plano
k. Um referencial local do corpo (Opg)) é defi-
nido com sua origem centrada no bordo de fuga
da corda da raiz da asa, seu eixo ) paralelo a
T g e apontando na mesma dire¢ao, yg(r) apon-
tando para a ponta da asa e situado no plano ¥ e
zp) completando o sistema de coordenadas car-
tesianas. Observa-se ainda a j-ésima faixa da su-
perficie sustentadora, situada em yp) = ¥;, com
largura igual a Ay;. Ja as linhas tracejadas AC,
FAe %c(y), sao, respectivamente, as posicoes ao
longo da envergadura do centro aerodindmico, do
eixo eldstico e do ponto situado em 3/4 da corda.
A matriz de transformagao de Ogwy para Ogo),
para um angulo de diedro A positivo conforme
convencionado na Figura 3, é dada por:

1 0 0
Tgaepw = | 0 cos(A) —sin(A) (14)
0 sin(A)  cos(A)

De maneira analoga, cada superficie sustenta-
dora possui também um referencial aerodinamico
local (O 4(1)) cuja orientagdo relativa a Oy é ex-
pressa por meio de dngulos locais de ataque (ar)
e de derrapagem (8r). O vetor velocidade escrito
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superficie
sustentadora

J-ésima faixa

plano
K
Z
C

A
EA

Py

planod

Figura 3: Sistema de referéncia local do corpo
Opgr) definido na raiz de uma superficie sustenta-
dora e sistema de referéncia global do corpo Opgq).
Fonte:(Silvestre and Luckner, 2015)

em Opgw é dado entao por:

T
Vigw = Tgepaw Tr@aw

co <<

= vr, (15)

e portanto «ay, e 87, podem ser calculados como:

oy, = arctan <wL> (16)

ur,

B = arctan (UVL) (17)

consequentemente a determinacao da matriz de
transformacao de O 4y para Oy (Tgaaw)) €
imediata.

Considere agora a Figura 4 que mostra em
4a a superficie sustentadora nao deformada e sua
k-ésima forma modal ¢g(z,y) como funcio das
coordenadas de Opy, e em 4b a sua se¢ao trans-
versal na coordenada ygr) = y;. Na teoria das
faixas assume-se que o perfil da superficie susten-
tadora nao sofre nenhuma deformagao geométrica
causada pelas deformacoes elasticas do corpo. Isto
implica que a fungdo ¢(z,y;) pode ser linearizada
em torno do eixo elastico, de modo que:

W (xpa,y5t) = Y or ™ (y)me(t)
k=1

—PAGn)  (18)
o (pa, u 1) = 3 —EA w5t
k=1
= —EA(y;)n(t) (19)
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superficie sustentadora secéo transversal

nao deformada emy;

k-ésima forma
modal @(x,y)

(a) Representacdo da k-ésima forma modal no re-
ferencial local do corpo.

eixo elastico
EA (XEA/:yj)

)
e
.
@ (Y h (XIIYj) Zgu
YkEA(yj) """" : =
a (x,y) <0

(b) Segao transversal da j-ésima faixa situada
em Yp(r) = Yj

Figura 4: Aproximagdo da forma modal no eixo
elastico por uma tor¢ao e deslocamento equivalen-
tes. Fonte:(Silvestre and Luckner, 2015)

onde @PA(y;) e vFA(y;) sdo vetores linha de
comprimento n., nos quais cada k-ésima co-
luna corresponde, respectivamente, a ¢4 (y;) e
A (;)-

Para um perfil sujeito a uma oscilagao elds-
tica, as expressoes nao-estaciondrias da forga de
sustentacao e do momento de arfagem aerodina-
micos, por unidade de comprimento e atuantes no
AC do pertfil, podem ser deduzidas, segundo Sil-
vestre (2013), por meio da teoria de Theodorsen
(1949) modificada por YATES (1958) para aplica-
¢ao em uma asa real, e podem ser divididas em
duas partes: uma devido & por¢ao nao circulaté-
ria (NC) do escoamento, e outra devido & por¢ao
circulatéria (C). Tendo isso em mente e de posse
das Equagoes (18) e (19) tem-se que:

2
C: _..
INO (y;,t) = Wp(t)zj (W (zpa;, ;1)
+V(t)a! (zpa,,y;.t)
— (w12, — zpa,)d (xEa,,y5,t)]  (20)

2
S

mMN (y;.1) = mp(t) {V(t)hf (@pa;,Y5:1)
(w19, —zma, ) B (@pa,, y;, ) +VE()a! (x4, y5,t)

c2
— 3—; + (331/2j - xEAj)Q] d(xEAj7yj’t)} (21)
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KO y5,0) = 5oV (s [ 431
() + e, ()] (22)

¢

O yyot) = o)V (1) (2) w0y, 1)
+ (zac, —2pa,)l'9 (23)

onde p(t) é a densidade do ar, V() é a velocidade
do escoamento, T1/2;, TEA,; € TAc,; SA0, respecti-
vamente, as posi¢oes em x gy do ponto médio da
corda, do eixo elastico e do centro aerodindmico,
cj e Claj correspondem a corda média aerodina-
mica e ao coeficiente de sustentacao local e por
fim w§/4(yj, t) trata-se do downwash induzido pe-
las oscilagoes eldsticas na posicao de 3/4 da corda,
todos relativos a j-ésima faixa. Ja os estados de
atraso aerodinamico Aq;(t) e Ag,(t) da j-ésima
faixa sao deduzidos a partir da aproximacao de
Jones para a funcdo de Wagner (Silvestre, 2013),
sendo calculados por meio de:

: 2
S, = 00412, (1) —
Cj

, 2V
o, = —0.325 2 (1) —
¢j

0.1650 ,(y;,t) (24)
0.335t ,(y;,1)  (25)

Com isso, e sabendo-se que cada faixa da su-
perficie sustentadora pode ser tratada como um
perfil, as forgas e os momentos dados pelas Equa-
¢oes (20) a (23), multiplicados por Ay;, transfor-
mados para Og(e) por meio das matrizes descritas
no inicio desta se¢ao e somados para todas as fai-
xas da superficie sustentadora resultam nas forcas
e nos momentos aerodinamicos incrementais:

FINO| 1) = ot FNO i)
+ POV (OF R, ()i(t) (26)

My

ey (0= POV @i (1)
+ p(t)V(t)MEfn_c) (O)7(t)

pV2OMY O (tn(t) (27)

Fi| o, (0 = pOVOFL On()
POV (FY) (1) (1)
FAOVOFL OO () +Xa(1) (28)

M| () = VMY (1)i(t)

B(G)
POV (M (H)n(t)
+ POV (M) () (Ax(t) + Az (1) (29)
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onde Aq (t) e A2(t) s@o vetores contendo os ng (ni-
mero de faixas) estados de atraso aerodinamico

(NC) @m(NC) n(C) Rr(C) (NC)
)\1]. e)\gj. FAﬁ y FA,v, , FAﬁ’ FAn’ MAﬁ s
Mfc), MESTC) M(c) e M(C) sao matrizes 3 X ne,

enquanto que F(C) e M(ci) sao 3 X ng.

Sob a hlpotese de pequenos deslocamentos, e
considerando-se apenas a componente zg) dos
mesmos, as forgas generalizadas eldsticas sao da-
das por:

Q' = pt)QE (1ii(1)
+pMVHQE I ()i (1)
+ VAN (t)n(t)  (30)

Q) = POV (OQL) (B)n(t)
p(OVE()QL) ()n(t)
p(OV(OQL) (H)(A1(t) + Az(1))  (31)

onde Q(NC 571:,0), 571,\;0), T,C,j) e Qif,ji sao ve-
tores linhas 1 xn, e Qm“ é um vetor 1 xn,. Todas
as matrizes de coeficientes nao-estacionarios des-
critas nas Equagoes (26) a (31) sdo dependentes
da geometria, das formas modais, de propriedades
aerodinamicas das faixas, de ay, e 1, e suas ex-
pressoes completas sdo apresentadas por Silvestre
(2013).

Assim o carregamento aerodindmico incre-
mental resultante é dado por:

_ p(NO) (©
FAflcT F ‘B(G) F ‘B(G) (32)
_ N(NC) (&)
Mg = Ma ‘ © MA ’B(G> (33)
onde Q(NC) e Q (©) 530 vetores coluna ne X 1 cujos

(NC c
elementos sao, respectivamente, Q ) e 571@)-

3 Aplicagao

De posse da formulacao apresentada, um modelo
de simulagdo de voo foi implementado no ambi-
ente MATLAB & Simulink e posteriormente apli-
cado para a aeronave virtual GNBA desenvolvida
por Guimaraes Neto (2014). Trés configuragoes
de flexibilidade foram consideradas: a Nominal
e as duas configuracoes de maior flexibilidade,
WO050F050 e W025F025, sendo estas assim desig-
nadas devido ao fato de que para estes casos a
rigidez da asa e da fuselagem da aeronave foram
reduzidas, respectivamente, & 50% e 25% da rigi-
dez apresentada pelo modelo Nominal.

Em um primeiro momento a aeronave foi tri-
mada para a condicao de voo reto nivelado, a uma
velocidade de Mach 0.78 e altitude de 11582 m,
considerando o modelo de atmosfera padrao ISA.
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Tabela 1: Equilibrio para o voo reto nivelado da
configuracao de massa DW do GNBA.

Casos Paramétricos

Varidvels 055095 WOB0F050  Nominal
a=00p] 3519 2.306 2.426
¢ [°] —0.011 ~0.003 ~0.001
Ft [N]  40159.081  35960.110  33107.991
5. [°] 0.183 0.047 0.020
5, °] 0.007 0.001 0.000
in [°] —0.235 ~0.309 ~0.339
dz we [m]  —1.6835  —1.0809  —0.6561
wt [°] —3.9184 ~92.627  —1.8897
m [ ~1.844 —1.164 ~0.656
o [ 0.006 0.001 0.000

Observando a Tabela 1, percebe-se que para
cada um dos casos de flexibilidade a = 6, resul-
tado esperado uma vez que a aeronave foi trimada
para operar com asas niveladas, ou seja, ¢ ~ 0.
Observa-se entretanto a ocorréncia de um angulo
de inclinacao lateral ¢ ligeiramente negativo. Isto
se deve a uma distribuicao de massa assimétrica
do GNBA que é compensada por meio de uma
deflex@o ligeiramente positiva dos ailerons d,. O
leme de direcao 9,., por sua vez, pode ser assumido
nulo. Entretanto os resultados numeéricos na or-
dem de 1073 se justificam devido ao acoplamento
dinamico latero-direcional e a pequena deflexao
dos ailerons. J& o angulo de incidéncia do esta-
bilizador horizontal i;, é negativo para compensar
o momento picador causado pelo angulo de ata-
que positivo e pelo fato de a aeronave ser estatica-
mente estavel. Observa-se ainda que a amplitude
modal 77 relativa ao modo de flexao simétrica das
asas apresenta um valor negativo, que traduzido
em deslocamentos estruturais reais corresponde a
uma deflexao da asa no sentido de —zpg(c), em con-
cordancia com o deslocamento medido na ponta
da asa d, ¢ Por fim, a tor¢ao da ponta da asa
em relacdo & sua raiz (0,:) é negativa devido ao
enflechamento positivo do GNBA.

No que diz respeito as diferencas entre os ca-
sos paramétricos, observa-se que o angulo de ata-
que aumenta com a flexibilidade. Isto estd direta-
mente relacionado ao enflechamento positivo das
asas do GNBA e, por conseguinte, as suas ineren-
tes tendéncias de apresentarem uma torgao nega-
tiva em diregao as pontas quando defletidas. Esta
caracteristica acarreta em uma perda da capaci-
dade das asas de gerar sustentacao. Para com-
pensar esse efeito maiores angulos de ataque sao
necessarios. O aumento do angulo de ataque por
sua vez é acompanhado de um aumento do arrasto
aerodindmico, justificando assim a necessidade de
mais tragado. Por fim, quanto mais flexivel a ae-
ronave, maiores serao, em modulo, os valores das
amplitudes modais e dos deslocamentos e torgoes
nas pontas das asas.
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Em seguida foram efetuadas simulacbes de
voo em manobra. Tratam-se das respostas nao-
lineares de malha aberta do GNBA a entradas de
comando do tipo doublet aplicadas nas superfi-
cies de controle. Uma vez que apenas as super-
ficies sustentadoras foram consideradas no cédlculo
do carregamento incremental, as deformagoes nas
pontas das asas e na empenagem vertical foram
escolhidas para demonstrar o comportamento da

aeronave.
-0.4 ‘
-0.6 _/\/‘
__ o8}
£
a 1
2 Nominal
D -14f — W050F050
< WO025F025
-16f -
18}
-2
0 5 10 15 20
Tempo |[s]

(a) Deslocamento na ponta da asa direita.

=
S
R
5 -35
5SS
_al ' .
—— Nominal
-45} — W050F050
WO025F025
% 5 10 15 20
Tempo [s]

(b) Tor¢do na ponta da asa esquerda.

Figura 5: Respostas ao comando doublet aplicado
no profundor.

A Figura 5 apresenta as respostas a um
doublet de amplitude +5° aplicado no profun-
dor do GNBA a partir de 1 segundo de simula-
¢ao. Observa-se que nos instantes iniciais as asas
encontram-se deformada na condicao de trima-
gem. Apds a aplicagdo do doublet as oscilagbes
para cada uma das configuracao de flexibilidade
apresentam os mesmos comportamentos. Maiores
amplitudes de deformacoes sao observadas para as
configuragoes mais flexiveis, como esperado. Na
Figura 6 o mesmo comportamento é observado na
raiz da empenagem vertical, porém agora em res-
posta a um doublet acoplado de amplitude +5°
aplicado nos ailerons e leme. Nas Figuras 5 e 6
também fica evidente que, com o aumento da fle-
xibilidade, a resposta estrutural torna-se mais evi-
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dente, como se pode perceber pelas oscilagoes de
frequéncia mais elevada em ambos os casos.

0.06

—— Nominal
0.05 — WO050F050
008 WO025F025

T

0.03
0.02

0.01

A) lllII."l'“lH]|lm'H“""l'"'"”""""""""‘ vvvvv iy
ool [ ||"\'

-0.02

dy‘ vert. tail [m]
o

-0.03

-0.04

0 Ll') 1‘0 1‘5 20
Tempo [s]
Figura 6: Respostas ao comando doublet acoplado

aplicado nos ailerons e leme. Deslocamento da
empenagem vertical na direcao yg(c).

4 Conclusoes

A formulagdo descrita mostrou-se apropriada, no
contexto de pequenas deformacoes, para captar as
tendéncias do comportamento estrutural, sendo,
portanto, uma abordagem adequada para preen-
cher a lacuna existente entre a dinamica do voo
cldssica e a aeroelasticidade, podendo ser empre-
gada, por exemplo, nas fases preliminares de pro-
jeto de aeronaves para andlise da interacao en-
tre as dinamicas de corpo rigido e estrutural, bem
como os efeitos dessa interagao sobre o projeto de
sistemas de controle. Adicionalmente, tal meto-
dologia mostrou-se pratica de ser implementada e
apresentou baixo custo computacional se compa-
rada com abordagens de maior fidelidade.
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