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RESUMO

MIYADAIRA, Guilherme H. G., Metodologia e Aplicacio de um Modelo Integrado de
Mecanica do Voo e Aeroelasticidade. 2020. Projeto de conclusao de curso — Faculdade de
Engenharia Mecanica, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia, 2020.

Em virtude da crescente demanda por aeronaves mais eficientes € com menor consumo de
combustivel, as grandes fabricantes estdo projetando estruturas mais leves e flexiveis.
Consequentemente, avaliagdes isoladas de mecéanica do voo e aeroelasticidade sdo
insuficientes. Este trabalho apresenta uma metodologia para integrar os modelos de mecénica
do voo e aeroelastico. Primeiro, ¢ realizada uma breve apresentacdo do modelo aeroeléstico
seguida de uma transforma¢do dos eixos principais de inércia para os eixos do corpo. O
modelo em espago de estados ¢ formulado através de um passo intermediario em que as forgas
aerodinamicas sao transformadas do dominio da frequéncia para o dominio de Laplace (RFA).
Em seguida, ¢ introduzido um modelo de mecanica do voo utilizando a teoria de pequenas
perturbagdes. Os dois modelos s3o integrados em um sistema em espago de estados que
apresenta as caracteristicas de corpo rigido providas do modelo de mecanica do voo aliadas
aos modos flexiveis aeroeldsticos. Por fim, a metodologia ¢ aplicada em uma aeronave
genérica e andlises tanto no dominio da frequéncia quanto no dominio do tempo sdo

realizadas para comparar a resposta do modelo integrado com ambos os modelos isolados.

Palavras-chave: Aeroelasticidade, Mecanica do voo, Aeroservoelasticidade, RFA, Modelo

integrado.



ABSTRACT

MIYADAIRA, Guilherme H. G., Methodology and Application of a Flight Dynamics and
Aeroelasticity Integrated Model. 2020. Undergraduate Thesis — Faculdade de Engenharia
Mecanica, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia, 2020.

Due to the growing demand for more fuel-efficient aircraft, major manufacturers are
designing lighter and more flexible structures. Consequently, isolated flight dynamics and
aeroelasticity evaluations are no longer sufficient. This work shows a methodology for
developing an integrated flight dynamics and aeroelasticity model. First, an introduction to
aeroelasticity model is carried out, followed by an axes transformation from principal axes to
body axes. The state-space model is formulated through an intermediate step where the
frequency domain aerodynamic forces are transformed into the Laplace domain (RFA). Later,
a flight dynamics model is presented applying small-disturbance theory. Then, both models
are integrated into a state-space system that has the flight dynamics' rigid motion and the
aeroelasticity's flexible modes. Finally, the methodology is applied to a generic aircraft model
and both frequency and time domain analyzes are performed to compare the response of the

integrated model to the isolated models.

Keywords: Aeroelasticity, Flight dynamics, Aeroservoelasticity, Rational function

approximation, Integrated model.
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1 INTRODUCAO

O projeto de uma aeronave envolve interagdes dentre diversas areas do conhecimento,
tais como: aerodindmica, qualidade do voo, desempenho, estruturas, interiores, sistemas,
aeroelasticidade, pesos, entre outros. Para que a aeronave projetada possua boa colocagdo no
mercado frente aos concorrentes, ¢ necessario que as areas especificas trabalhem em conjunto
para encontrar relacdes de compromisso que atendam aos requisitos impostos por cada
disciplina. Em um primeiro momento, durante o projeto conceitual da aeronave, diversas
técnicas de otimizagdo multidisciplinar (MDO) sdo empregadas (Martins, et al., 2013).
Entretanto, com o aumento da maturidade do projeto e a necessidade de detalhes, as areas
especificas comecam a trabalhar de forma isolada.

A érea de qualidade do voo tem interesse de garantir a estabilidade e o controle da
aeronave durante todo o envelope de voo, bem como o conforto dos passageiros. O modelo de
aeronave elaborado por esta area geralmente ¢ baseado em equagdes ndo lineares de Newton-
Euler que tratam a aeronave como um corpo rigido (Etkin, et al., 1996). Por outro lado, a area
de aeroelasticidade tem o objetivo de identificar as deformagdes da estrutura e sua influéncia
nas forcas aerodindmicas. Normalmente, a area pode ser dividida em duas: uma preocupada
com fendmenos estaticos (como divergéncia e reversdo de comando) e outra preocupada com
fendmenos dindmicos (como flutter, cargas de rajada e aeroservoelasticidade). O modelo de
aeronave elaborado por esta area costuma ser baseado em equacoes lineares da deformagao da
estrutura construido em elementos finitos (Wright, et al., 2015). Em aeronaves fly-by-wire, a
area de comandos de voo tem o objetivo de projetar uma lei de controle que interfere no
comportamento da aeronave para promover seguranca e conforto aos passageiros e facilidade
para o piloto. Via de regra, o projeto da lei de controle ¢ elaborado em torno do modelo de
aeronave rigida fornecido pela equipe de mecanica do voo. Entretanto, a depender da
caracteristica do controle e do posicionamento do sensor inercial utilizado por ela, modos
estruturais podem causar instabilidades quando em malha fechada, fendmeno conhecido como
instabilidade aeroservoelastica. Para solucionar este problema, comumente ¢ empregado o uso
de filtros Notch na banda onde os modos flexiveis diminuem as margens de estabilidade
exigidas na certificagdo da aeronave, de modo que a a¢do da lei de controle nessa banda seja
atenuada. Entretanto, a implementacdo de filtros na lei de controle afeta de maneira
indesejavel a resposta da aeronave para baixas frequéncias, prejudicando seu desempenho e
podendo acarretar em problemas como oscilacdo induzida pelo piloto (PIO). Além disso, a

industria aeronautica estd em constante evolucao, buscando aeronaves mais eficientes ¢ com
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menor consumo de combustivel. Assim, as grandes fabricantes de aeronaves projetam
estruturas mais leves e flexiveis. Consequentemente, os primeiros modos estruturais aparecem
em frequéncias cada vez mais baixas, ficando proximas as frequéncias dos modos de corpo
rigido da aeronave. Dessa forma, a avaliacdo da aeronave utilizando modelos dindmicos
distintos para mecanica do voo e aeroelasticidade podem fornecer resultados imprecisos, ¢ a
utilizacdo de filtros Notch pode ser ineficaz para a solucao de instabilidades (Looye, 2007).

Tendo isso em vista, alguns autores desenvolveram metodologias que possibilitam a
identificagdo dos modos de corpo rigido e flexiveis em um modelo dindmico unico.
Meirovitch e Tuzcu (2003) apresentam diversos estudos realizados com a finalidade de
integrar o modelo dindmico de corpo rigido e flexivel de uma aeronave. Segundo eles, uma
das primeiras publicagdes foi realizada por Bisplinghoff e Ashley (1962), na qual foram
desenvolvidas equacdes de translacdo, rotagdo e deformacdo sem acoplamento inercial,
utilizando o referencial mean axes - referencial em que a quantidade de movimento linear e
angular da estrutura deformada sdo nulas em todos os instantes. Guimaraes Neto et al. (2016)
fazem um estudo das equagdes de movimento para trés diferentes referenciais no corpo,
incluindo o mean axes. Juhasz et al. (2015) partem por uma metodologia diferente e utilizam
identificacdo de sistema para obter um modelo latero-direcional acoplado de dinamica do voo
e aeroelastico. Looye (2007) apresenta uma metodologia para a integracdo entre modelos de
mecanica do voo e aeroeldstico em espaco de estados com um tratamento para que efeitos
flexiveis quase-estaticos nao sejam duplicados (caso o modelo de mecanica do voo ja
considere tais efeitos).

O presente trabalho ¢ fruto de um projeto elaborado pelo departamento de
Desenvolvimento de Tecnologia da Embraer em que participaram os(as) engenheiros(as) Ana
Meinicke, Erica Yoshimatsu, Marco Alves, Marcos Pedras ¢ Fernando Moreira. A aplicagdo
apresentada no capitulo 5 deste trabalho foi gerada com auxilio das ferramentas desenvolvidas
neste projeto e os resultados foram cedidos para este trabalho.

O texto estd dividido em quatro partes:

1. Descricdo da teoria envolvendo a preparagdo de um modelo aeroelastico em espago
de estados;

2. Apresentagdo de um modelo dindmico simplificado de mecanica do voo;

3. Descricdo da metodologia para a integragdo dos modelos em espaco de estados

desenvolvidos nas partes 1 e 2;

4. Aplicacdo da teoria em uma aeronave genérica, mostrando resultados de analises

com o modelo integrado.



17

2 MODELO AEROELASTICO

Um modelo aeroelastico deve descrever as interagdes entre as for¢as aerodinamicas,
forcas inerciais e forgas eldsticas de uma estrutura flexivel (Wright, et al., 2015). A medida
em que a geometria das aeronaves torna-se cada vez mais complexa, equagdes analiticas que
descrevem o modelo aeroelastico ficam mais dificeis de serem desenvolvidas com
acuracidade. Dessa forma, um modelo estrutural em elementos finitos (FEM) acoplado a
massas concentradas ¢ a um modelo aerodinamico costuma ser utilizado nos processos da
industria. Um dos softwares mais utilizados para a modelagem aeroelastica ¢ o Nastran,
desenvolvido originalmente pela NASA na década de 60.

Este capitulo ¢ iniciado com uma breve introdu¢do das equacdes que governam o
movimento da aeronave. Em seguida, a metodologia apresentada tem como premissa a
disponibilidade de um modelo aeroelastico em Nastran, o qual trabalha no dominio da
frequéncia. O modelo em espaco de estados €, entdo, formulado através de um passo
intermediario em que as forcas aerodinamicas sdo transformadas do dominio da frequéncia

para o dominio de Laplace.

2.1 Equacées do Movimento

A equacgdo de movimento de um sistema reflete seu equilibrio dinamico entre forgas
inerciais, for¢as de amortecimento, elasticas, e externas (MSC Software Corporation, 2011),

conforme Equagdo (1).

[MI{i(0)} + [BI{u(®)} + [K{u(©)} = {F (D)} (1)

onde
[M] é a matriz de massa;
[B] é a matriz de amortecimento;
[K] é a matriz de rigidez;
{u(t)} é o vetor de deslocamento dos GDL;

{F(t)} é o vetor de forgas externas.
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Neste trabalho, as forcas externas serdo divididas em duas: for¢as aerodindmicas
induzidas pela deformacgao estrutural F® e forgas acrodinadmicas causadas pela deflexdo de

superficies de controle F*.

{FO)} ={F*®}+ {Fe(®)} (2)

A partir daqui, o subscrito de uma variavel define o conjunto de nos (ou pontos) de

66 9

um modelo de elementos finitos na qual ela ¢ aplicada. O subscrito “g” refere-se ao conjunto
de nos estruturais. Os subscritos “j” e “k” referem-se, respectivamente, aos pontos a trés
quartos € a um quarto de cada painel aerodindmico. O subscrito “e” refere-se aos pontos
extras que representam as superficies de controle.

As forgas aerodinamicas aplicadas em um quarto da corda dos painéis devido as
deformacgdes estruturais sdo dadas pela Equacao (3). A formulagdo das for¢as aerodindmicas ¢
apresentada de forma detalhada em (Zona Technology, 2017) e (MSC Software Corporation,

2015)

{F¢(ik,t)} = qoo [Wkk][skj][Ajj]_l[Djlk + ikD]%(]{uk(t)} (3)

onde

(o ¢ a pressdo dinamica;

[Wyk] é a matriz de fatores de corre¢do empiricos;

[Sk;] ¢ a matriz de integrago;

[Aj j] ¢ a matriz dos coeficientes de influéncia aerodinamicos, funcao da frequéncia
reduzida ¢ do nimero de Mach;

Dﬁc, D]%C sdo, respectivamente, a parte real e imaginaria da matriz que relaciona o
downwash dos painéis devido ao deslocamento unitario de seus GDL;

{u (t)} € o vetor de deslocamento dos GDL aerodinamicos;

k ¢ a frequéncia reduzida (diferente do subscrito “ " que refere-se ao conjunto de

pontos a um quarto da corda de cada painel).

Para que a Equagdo (3) possa ser inserida na Equacao (1) € necessario transferir as
informacgoes entre os GDL estruturais {ug} ¢ os GDL aerodinamicos {u;,}. Assim, define-se

uma matriz de spline [Gkg] tal que:
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(i} = [Giegl{ug} )

Logo, as for¢as aerodinamicas aplicadas nos nos estruturais sao:

(B, 0} = qualGieg] Wi [Sii1[45] D + kD [Gig oty (0} )

De maneira analoga, as forgas aerodinamicas nos nds estruturais devido a deflexao

das superficies de controle ¢ obtida pela Equagdo (6).

{7 ik, D} = qoo[Grg] Wi [Sis1[A4] 7 [P + kD e (60 (6)

onde {u.(t)} é o vetor com as deflexdes de cada superficie de controle (2 ailerons, 2
profundores e 1 leme). Djle, Djze sdo, respectivamente, a parte real e imaginaria que relaciona o
downwash dos painéis devido a deflexao unitéaria de cada superficies de controle.

Com as Equacdes (2), (5), (6) e desprezando as for¢as de amortecimento, a Equagao

(1) pode ser reescrita como:

[Mgg )ity (0} + [Kgg ] {uy gt)} B
= qoo[Gkg]T (Wi [S;][455] 1 [Djic + ikDF][Gieg[{ug (0} (7)
+ qoo| Greg| Wi1[Skj1[455] [Dje + ikDf Jfue (63

Note que a modelagem realizada neste trabalho negligencia as forgas inerciais de

reacdo causadas pela propria deflexdo das superficies de controle.
Para reduzir a dimensao da Equacao (7), as coordenadas fisicas {ug} sdo substituidas

por coordenadas modais {¢(t)} conforme Equacio (8), onde [¢] é a matriz modal do sistema

livre de forgas externas.

{us (O} = [$E()}
{i,(©} = [pI{E®)} (8)
{u.(0)} = {6(t)}

Substituindo a Equacdo (8) na Equacdo (7) e multiplicando todos os termos da

igualdade por [¢]T pela esquerda, obtém-se:



[Mhh]{é(t)} + [Kpp[{E(@)} . »
= Goo[@1" [Gig] Wikl[Skjl[Aj;] ~ [Djic + ikDi][Gig ][] ()}
+ 4ol @1” [Grg] Wil [Sk;1[4);] " [DL + ik DA (8 (1)}

onde
[Mpn] = [¢]7[M,, ][] ¢ a matriz de massa generalizada;

[Knnl = [qb]T[Kgg] [¢] é a matriz de rigidez generalizada.

Dois termos conhecidos podem ser identificados na Equagao (9), sao eles:

[0nn (] =[BT [Grg]' Wil [Si;][4;5] " [Dk + ikDZ][Ggl[#]

[Qne (O] = (17 [Grg] Wil [Si;[A4;;] " [DL + ikD2]
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)

(10)

Com isso, a equacdo do movimento aeroeldstica em coordenadas modais no dominio

do tempo ¢ dada pela Equagao (11).

M J{E®)} + [Knnl €O} = qoo ([Qrn I{E®)} + [Qnc (i)

2.2 Matrizes Generalizadas

(1)

Na pratica, a industria aerondutica elabora o modelo aeroelastico dindmico no

software comercial Nastran utilizando o método de elementos finitos para a estrutura e o

solver aerodindmico Doublet Lattice Method (DLM), os quais sdo conectados através de

splines. Dessa forma, esta seccdo visa trabalhar os termos da Equagdo (11) extraidos do

Nastran.

A solugdo 103 do Nastran pode ser utilizada para calcular a matriz modal [¢] da

aeronave ¢ seus autovalores A. Com a aeronave na condigdo livre-livre, os 6 primeiros

autovetores representam modos de corpo rigido com frequéncias zero. Os modos seguintes

caracterizam os modos flexiveis da aeronave. A Equagdo (12) separa os modos de corpo

rigido dos modos flexiveis.

(12)
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Para acelerar o processamento das andlises pelo Nastran, a matriz modal, que ¢
ortogonal em relagdo as matrizes de massa [Mgg] e rigidez [Kgg] (Thomson, et al., 1998), ¢
ainda normalizada em relagdo a massa de tal forma que a matriz de massa generalizada tem a

forma de matriz identidade de ordem igual ao nimero de modos ny:

[Mpr] = (917 [Myy ][] = [Innl (13)

A rigidez associada a um modo arbitrario “n”, K,,, pode ser obtida através da sua
relagcdo com a frequéncia natural w,, (raiz quadrada do autovalor 4,,) € massa modal M,, = 1,

conforme Equacdo (14). Com isso, a matriz de rigidez generalizada ¢ calculada pela Equagao
(15).

K
wnz =, = M_n (14)
n

[Knn] = diag([Ky K -+ Kp -+ Kgl) (15)

Por fim, as matrizes aerodindmicas generalizadas [Qpy,(ik)] e [Qp-(ik)] sdo geradas
em fun¢do da frequéncia reduzida e do nimero de Mach pelo Nastran utilizando o Doublet
Lattice Method (DLM) para o céalculo da aerodindmica ndo estaciondria. Para a matriz
[Q1c(ik)], extra points sdo adicionados ao modelo e utilizados como representantes das
superficies de controle, conforme explicado em (MSC Software Corporation, 2015). A
pressdo dinamica, Unico pardmetro da Equacdo (11) que ndo ¢ obtido, ¢ deixada como
variavel para que o modelo seja representativo em qualquer condicdo de voo desde que
obedeca ao numero de Mach estabelecido.

Como a Equacgdo (13) ¢ satisfeita pelo processo do Nastran, os 6 modos de corpo
rigido ¢pp ndo necessariamente representam o deslocamento (e rotagdo) unitario nos eixos do

corpo da aeronave (body axes, BA), conforme Figura 1.
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Figura 1 — Referencial do corpo para aeroelasticidade (BA).

Para que o movimento de corpo rigido seja descrito no referencial dos eixos do corpo,
as 6 primeiras colunas da matriz modal [¢] devem ser substituidas pelo movimento de cada
GDL gerado a partir de translacdes e rotagdes unitarias em torno do CG. Em seguida, as
matrizes generalizadas [Mp,], [Kpnl, [Qnn(ik)] € [Qnc(ik)] devem ser adequadas ao novo
referencial.

Para um no estrutural arbitrario “j”, o deslocamento de seus 6 GDL no referencial do

corpo devido aos 6 movimentos de corpo rigido no CG da aeronave, linearizados, ¢ dado por:

{&l}j = [TjBA]{(Su}CG (16)

onde

IT¥LIN

{6u}; ¢ o vetor contendo os 6 GDL do grid *j”;

{6u}c¢ € o vetor contendo os 6 GDL da aeronave rigida;

1 0 0 0 AZ]' —ij“ ij =%, — X6
010 —Azz 0 Ax

0 0 O 1 0 0

0 0 O 0 1 0 AZj = Zj — Z¢g
0 0 O 0 0 1 -

[1¥E2]

Xj, Yj € Zj s30 as posi¢oes do nod “j” em relacdo ao referéncial inercial;

Xca> Yce € Zcg S30 as posigcdes do CG em relagdo ao referéncial inercial.

A matriz contendo os modos de corpo rigido no referencial BA pode, entdo, ser

escrita através da Equacdo (17), onde ng,;q € o nimero de nos estruturais. O Nastran ordena
os nos em ordem crescente de ID. Assim, j = 1 representa 0 né com menor ID € j = ng,iq

representa o n6 com maior ID.
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[¢R"] = rBa (17)

BA
L Ngrid

Portanto, a matriz modal no referencial do eixo do corpo € escrita como:

[¢%4] = [¢5" ¢l (18)

Avaliando as Equagoes (10), (13) e (15), conclui-se que as matrizes generalizadas
adequadas ao novo referencial de corpo rigido podem ser calculadas através do conjunto de
Equacdes (19). Vale ressaltar que, ao fim deste processo, a matriz [MEZ{!] deve trazer

informacgoes sobre a massa, momento de inércia e produto de inércia da aeronave.

[MBA] = [@BA1T (D17 [Innl (]2 [pP4]
[KPA] = [Kpp]

[Q24] = [PA1T[p]™ ' [Qrallp] 2 [5A]

(19)

[QE4] = [¢B41T[¢]" " [Qnc]

onde [¢p]7 L e [p]T ! s3o, respectivamente, a pseudoinversa das matrizes [¢] e [¢p]T. Como a

matriz modal é ortogonal somente em relagio as matrizes de massa e rigidez, [¢]™1 # [¢]7.
Com isso, a equacao do movimento aeroeldstica para a aeronave fica definida, sendo

as 6 primeiras coordenadas generalizadas equivalente a0 movimento de corpo rigido nos eixos

BA.
2.3 Representacio em Espaco de Estados

Para facilitar a integragdo do modelo aeroelastico com o modelo de mecanica do voo
da aeronave e com sua lei de controle, as equacdes aeroelasticas sao representadas no dominio
do tempo em espaco de estados. Entretanto, as forgas aerodindmicas nao estacionarias,
apresentadas na Equagdo (10), sdo dadas em fungdo da frequéncia reduzida. Dessa forma,

utiliza-se uma metodologia conhecida como Rational Function Aproximation (RFA), na qual
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as matrizes aerodinamicas generalizadas sdo descritas por funcgdes racionais (razdo de
polindmios) no dominio de Laplace e, somente entdo, a equagdo de movimento pode ser
escrita em espaco de estados. Os detalhes do equacionamento estdo disponiveis em (Zona
Technology, 2017).

A Equacdo (20) apresenta a forma proposta para a aproximagdo da matriz

aerodindmica generalizada.

[Q(s)] = [Qnn(s) OQnc(s)]
L 12 , A
= [4] + 3 [A]s + 5 (4,157 + [D] [sm - Z[R]l [E]s

(20)

onde:
s ¢ a variavel de Laplace;
L ¢ o comprimento caracteristico;
V ¢ a velocidade verdadeira do ar;
[4o] = [Ann, Anc,] representa a rigidez aerodindmica;
[A1] = [Ann, Anc,] representa o amortecimento aerodindmico;
[A;] = [Ann, Ahnc,] representa a massa aparente aerodinimica;

[R] é uma matriz diagonal contendo as raizes de lags aerodindmicos;

As raizes dos lags aerodinamicos sdo utilizadas para modelar o atraso aerodindmico
consequente do regime ndo-estacionario. Seus valores sdo obtidos através de uma equacdo
empirica (Equagdo (21)) fornecida por (Zona Technology, 2017), onde k,,,,, € 0 maior valor
de frequéncia reduzida calculado € 1,44 € 0 numero de lags utilizados na RFA. Quanto maior
o numero de lags, menor serd o erro obtido. Entretanto, um grande nimero de lags pode

causar um sobreajuste da matriz aerodindmica, prejudicando o modelo.

. 2
l
Ri = _1r7kmax (m) ,i = 1,2, ---rnlag (21)
ag

Essencialmente, a RFA ¢ um processo na qual o método dos minimos quadrados ¢
utilizado para ajustar a matriz aerodindmica generalizada em cada frequéncia reduzida

calculada, de tal forma que:
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[0(F )] = 1401 + 1401k + 4,10 + I @HROT - R BN GkD
~ [Qri (k) Qpé(iky)]

onde | = 1,2, ...,n, e ng é o numero de frequéncias reduzidas calculadas.

Dois autores propdem uma metodologia para solucionar a Equacdo (22), (Roger,
1977) e (Karpel, 1981). O método de Roger assume os elementos da matriz [D] e calcula os
elementos das matrizes [Ao], [41], [4;] ¢ [E] utilizando n;q4s X nj, estados aerodinamicos,
onde ny, ¢ o nimero de modos calculados. Por outro lado, o método de Karpel, conhecido
como minimum states, calcula os valores de [4o], [41], [42], [E] e [D] utilizando n;q4
estados aerodinamicos. Neste trabalho, utilizou-se o método de Roger.

Realizada a RFA, a Equagao (20) pode ser inserida na Equagao (11):

M {E(O)} + [Khh]{_f(t)}

L L I2 ]
= o _[Ahho]{f} +3 [Anny[{€} + vz [Ahhz]{f}_ 23)

: ) _
+ Ger [Ahco]{s}+§[Ahc1]{8}+%[/1hcz]{5} + qeo[D]{a}

onde {x,} = [S[I] — % [R]]_1 [[Eh]{f} + [EC]{6}]S é o vetor de estados aerodinAmicos.

A Equagdo (23) pode ser rearranjada em um sistema de equagdes diferenciais de
primeira ordem formando a equagdo do movimento aeroeldstico em espaco de estados,

conforme (Zona Technology, 2017):

{XAE} = [Apg]{Xag} + [Bap{Usr} (24)
[0] [1] [0]
PR R 24 [ A P | R a0 R R P | R 24 )| R
V
0 (5] Z[R]

(26)
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[0] [0] [0]

_ L _ _ L?
[Bag] = | oo M1 [Anc, | Goo 7 [M17 [ Ape, ] —[M] 7 [[th] = Geo 377 [Ane, ]
[0] [Ec] [0]
O vetor de estado e o vetor de entrada sdo, respectivamente:
Kued =18 & x" 27)
{Uie =16 6 & (28)

Uma vez formada a equagdo aeroeldstica do sistema, o sinal de saida {Y,} do
modelo em espago de estados pode ser montado de acordo com o interesse da analise. Para
analises de aeroservoelasticidade, pode-se montar a equag¢do de saida com os sinais de
deslocamento, velocidade e aceleracdo do grid que representa o sensor da lei de controle. Para

analises de cargas, pode-se obter os esfor¢os atuando nos grids desejados.
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3 MODELO DE MECANICA DO VOO

O modelo dindmico de mecanica do voo deste trabalho foi baseado nos modelos
apresentados por (Nelson, 1989) e (Etkin, et al., 1996). O movimento da aeronave ¢ descrito
nos eixos do corpo de modo semelhante ao apresentado na Figura 1. Entretanto, existem
diferencas entre o referencial BA e o referencial utilizado em mecanica de voo, referencial FD

(Figura 2), que serao abordadas durante a integracao dos modelos.

Figura 2 - Referencial do corpo para mecénica do voo (FD).

Trés hipoteses foram assumidas durante o desenvolvimento das equagdes:

1. O movimento da aeronave consiste de pequenas perturbacdes em torno de seu ponto
de equilibrio (trimagem), possibilitando que as equagdes sejam linearizadas (ver
Figura 3).

2. O acoplamento entre o movimento longitudinal (aqueles com translagao nos eixos X
e Z e rotagdo de arfagem) e o movimento latero-direcional (aqueles com translacio
em Y e rotacdo de guinada e rolagem) ¢ negligenciado. Dessa forma, o movimento
da aeronave pode ser representado por dois sistemas de equagdes independentes.

3. Os efeitos elasticos sdo tratados como quase-estaticos. Isto €, os movimentos
elasticos ocorrem muito mais rapido do que os movimentos de corpo rigido. Assim,
nao ha GDL elasticos no modelo, mas as derivadas de estabilidade foram obtidas

considerando a deformacdo estatica da geometria.
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Figura 3 - Teoria das pequenas perturbac¢ées em um estado arbitrario.

u s

Au(t)

v

A nomenclatura utilizada para as for¢as, momentos e velocidades ¢ apresentada na
Tabela 1. A Figura 4 mostra a rela¢do entre os referenciais terrestre e do corpo através dos
angulos de Euler ¢p, 68 ¢ Y. Trés superficies de controle sdo consideradas: aileron (da),

profundor (de) e leme (67).

Figura 4 - Relaciio entre Referencial terrestre (E) e Mecanica do voo (FD) através dos dngulos de Euler.

Fonte: adaptado de (Eshelby, 2000).

Tabela 1 - Nomenclatura de forcas, momentos e velocidades.

Eixo de rolagem x  Eixo de arfagem y  Eixo de guinada z

Velocidades de translacao u v w
Velocidades de rotacao p q r
Forgas aerodinamicas X Y Z
Momentos aerodindmicos L M N




29

3.1 Modelo Longitudinal

O modelo longitudinal em espago de estados desenvolvido por (Etkin, et al., 1996) ¢

dado por:

{Xll:oDng [Along]{Xlong} + [ long]{Ul%ng (29)
Xy Xw
L = 0 —gcos(6,)
Zy, Zy Zq +mug —mgsin(6,)

[Along] = m—ZW m—ZW m—ZW m—ZW (30)
1 MyZ,\ 1 MyZ,\ 1 My (Z, + muy)\ —M,mgsin(8,)
E(M“+m—zw> E(Mw+m—zw> E(Mq+ m—Zy, ) L,(m - Z)

3 0 0 1 0
— & —
m
Z&e
[BLoM9] = (m—2Z,,) (31)

Mg, My, Zse
I, ' L(m—Zy;)
i 0 |

O vetor de estado e o vetor de entrada longitudinais sdo, respectivamente:

X9 ={u w q 6)7 (32)

{Ulong — {56} (33)

Em analises de mecanica do voo ¢ comum encontrar a entrada de tragdo do motor no
vetor de entrada. Como nao ¢ o objetivo desde trabalho estudar os efeitos da tracdo na
dindmica do voo, somente o profundor foi utilizado como entrada no modelo longitudinal.

As derivadas de estabilidade utilizadas nas Equacdes (30) e (31) sdo definidas em
fun¢do de coeficientes adimensionais, condi¢des de voo e pardmetros geométricos da
aeronave, conforme Tabela 2, onde: p ¢ a densidade do ar; S ¢ a area de referéncia; ¢ ¢ a
corda média aerodinamica; uy ¢ a componente longitudinal da velocidade da aeronave
trimada; C,,, € o coeficiente de sustentacdo da aeronave trimada; 6, € o angulo entre o eixo

longitudinal e o plano terrestre da aeronave trimada.
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Tabela 2 - Derivadas de estabilidade dimensionais longitudinais.

X Z M

1 _ 1 1
o pueS(2C,, sin(6y) + Cx,) EpuOS(CZu — 2Cyy, c0s(6))) 5 PUCSCn,,

1 1 1 _

w EpuOSCXa EPUOSCza EpuocSCma
1 1 1

q ZpuocSCXq ZpuocSCZq ZpuoczSCmq

) 1 1 1

w chSCX(.Z chSCZ(.Z chzSCmd
1 1 1 _

de EpuSSCXSe EpugSCZ(ge EpuchCmae

3.2 Modelo Latero-direcional

O modelo latero-direcional em espago de estados desenvolvido por (Etkin, et al.,

1996) ¢ dado por:

(XK} = (Al [{xk ) + [BRF (UK (34)
Y, Yp Y, ) .
e £ L_ 0
b b (B y) geostan
(L”+1’N) (Lp+1'1v) (Lr+I’N) 0
[algg] = [\ " ) N TR AL (35)
N
(I,’CZL,, + }’) <1,;ZLP + f’) (I,QZLT ,r) 0
I; I; 1}
0 1 tan(6,) 0
Ysr Ysa
m m
L5T ’ L(Sa ’ )
N N
<Ialch6r + I(f?”) (IQICZLSa + %)
VA VA
0 0
L1, —1.>2
13’5 — (x z Xz ) (37)
I,
LI, —1.5>2
PGS o5
L,
I
I, =—2— (39)
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O vetor de estado e o vetor de entrada latero-direcionais sdo, respectivamente:

Xgl=(w p r ¢} (40)
(V) = (67 8a) (41)

As derivadas de estabilidade utilizadas nas Equagdes (35) e (36) sdo definidas em
fun¢do de coeficientes adimensionais, condigdes de voo e pardmetros geométricos da

aeronave, conforme Tabela 3, onde b é a envergadura da asa;

Tabela 3 - Derivadas de estabilidade dimensionais latero-direcionais.

Y L N
v %puOSCYﬁ %puObSClﬁ %puObSCnB
p %puobSCyp %puobZSClp %puoszCnp
r %puObSCyr %puoszClr %puoszCnr
Sa %puéSCyga %pu%SbClaa %pu%Sanaa

6 1 2 1 2 1 2
r EpuOSCY& EpuoSbCl& EpuOSbC

nsr
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4 INTEGRACAO DOS MODELOS

Com os modelos aeroelastico (AE) e de mecanica do voo (FD), ambos em espago de
estados, disponiveis, o modelo integrado pode ser construido. Segundo (Looye, 2007), duas
sobreposi¢oes devem ser tratadas com atengao:

1. O modelo aeroeléstico também possui os modos de corpo rigido que representam

o movimento de mecanica do voo;

2. Os coeficientes de estabilidade do modelo de mecanica do voo podem ser obtidos
considerando as deformagdes estruturais quase-estaticas sobre o jig-shape da
aeronave.

Com isso, o modelo integrado deve utilizar os efeitos apresentados acima providos
de apenas uma fonte. O modelo de mecanica do voo geralmente € ajustado a partir de ensaios
em tunel de vento e validado com ensaios em voo, enquanto o modelo aeroelastico possui
imprecisdes no calculo do arrasto e das forgas estacionarias obtidas pelo DLM. Portanto, o
modelo de mecanica do voo ¢ considerado mais fiel ao movimento de corpo rigido e sera

preservado.
4.1 Modelo Nao Residualizado

Basicamente, a integracdo dos modelos realizada por (Looye, 2007) consiste em
substituir a dindmica de corpo rigido do modelo aeroeléstico pela dinamica de mecanica do
voo. Para que a substitui¢do possa ser realizada, ¢ necessario que os estados da parte rigida do
modelo aeroeldstico representem os mesmos estados do modelo de mecanica do voo.

Um modelo de mecanica do voo pode ser obtido através da concatenacao das
Equacgdes (29) e (34) em um unico sistema de espago de estados. Além disso, para que todos
os GDL sejam caracterizados (3 translagdes e 3 rotagdes, além de suas primeiras derivadas) ¢
imprescindivel que 4 relagdes cinematicas sejam inseridas no modelo, totalizando 12 estados
de corpo rigido. As equagdes cinematicas fornecidas por (Etkin, et al., 1996) sdo apresentadas
abaixo, lembrando que as equacgdes sdo linearizadas no ponto de trimagem e somente as

variaveis com subscrito “0” representam seu valor médio (ndo perturbado).

x = ucos(6,) + wsen(8,) — uy,0sen(6,) (42)
z = —usen(6,) + wcos(0,) — uy0 cos(6,) (43)
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¥ = rsec(8y) (44)
y = ugy cos(6y) + v (45)

Assim, o modelo de mecanica do voo pode ser construido como:

{Xep} = [Appl{Xp} + [Brpl{Upp) (46)

Os estados e entradas do modelo de mecanica do voo sdo, geralmente, ordenados tais

que:
Kepy=tu w ¢ & x z v p r ¢ ¥ y¥f (47)
{Upp} = {6a e &1} (48)

Com isso, o modelo aeroelastico deve ser trabalhado para que seus modos de corpo
rigido retratem os mesmos estados de Xgp. O primeiro passo é separar os estados rigidos XXz
dos flexiveis Xiz na Equagdo (27) e reordena-los (os lags aerodindmicos sio considerados

estados flexiveis):

{XAE} = {XEE XEE} = {fR éR fF éF xa}T (49)

A partir de entdo, a matriz [4,5] pode ser subdividida em:

(50)

[AAE] = |A§E Aﬁgl

FR gF
Ase  Axe
onde:
AR ¢é a submatriz que representa a dinAmica de corpo rigido;
AL é a submatriz que representa a dindmica de corpo flexivel;

ARE ¢ a submatriz de acoplamento do corpo flexivel para o corpo rigido;

AR & a submatriz de acoplamento do corpo corpo rigido para o flexivel;

Os estados de corpo rigido do modelo aeroeléstico foram definidos com a proje¢ao
das 6 primeiras colunas da matriz modal no referencial BA, descrito durante o
desenvolvimento do modelo aeroeldstico. Esses estados caracterizam o deslocamento unitario
de translacdo e rotagdo nos eixos do corpo BA, bem como suas primeiras derivadas, conforme

Equacao (51).
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XXy =1{¢ &IT={xr yr zr xg Yr 2zr Xr Yr Zr Xg Yr Zg}T (51)

Entretanto, ainda assim existem diferengas entre o referencial BA e o referencial FD.
A primeira diferenca encontrada ¢ o diferente sentido dos eixos x e z. Em segundo lugar, o
referencial BA ¢ inercial enquanto o referencial FD ¢ fixo ao corpo da aeronave. A Figura 5
exibe a diferenga entre os referenciais. Como consequéncia, uma nova transformacao de
coordenadas, além da reordenacdo de estados, deve ser realizada para que {XJ:} seja

equivalente a {Xpp}.

Figura 5 - Diferenca entre os referenciais BA e FD.

Fonte: adaptado de (Looye, 2007).

As equagdes a seguir relacionam os estados aeroelésticos rigidos (lado esquerdo) e os
estados de mecanica do voo (lado direito). Os termos de segunda ordem, como multiplicacdao

entre duas perturbagdes, foram negligenciados.

xT:_x
yr=Y
ZT=_Z
Xg = —¢
yr =10
Zg =—Y
Yr =V + ugy
Zr = —w +uy6
Xgp = —p
Yr=q
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A matriz [Byg] e as entradas {U,z} devem ser trabalhadas de forma analoga ao que

foi apresentado para a matriz [A,g] e os estados {X5:}.

(53)

R
[BAE] = IBAEI

F
Bag

Por convengdo, as entradas de aileron (6a), profundor (de) e leme (67) respeitam a
regra da mao direita. As relagdes entre as entradas de mecanica do voo e as entradas

aeroelasticas (estas tratam individualmente cada superficie) sao dadas por:

1 1
Sei“gct = §efP 6e§45]ht = §efP (55)
OSr4E = —§rfP (56)

Finalizada a transformacdo de coordenadas dos estados aeroelasticos para os estados
de mecanica do voo, as submatrizes de corpo rigido do modelo aeroeldstico podem ser
substituidas pelas matrizes de mecanica do voo, formando um sistema em espago de estados

do modelo integrado:

{XFD}_[AFD Aﬁgl {XFD}+[BFD 0 0 ] ZFD 57)
Xie) 1AGE AL ]Wip) " Bl Bler Bipl |57
FD
onde:
Urp
qFD ={6a 6e o6r 8a be ér ba e &r}" éo vetor de entrada;
Urp

[BF., Bizi Bip,] = [Biz] obtido na Equacio (53).

Como o modelo de mecanica do voo ndo prevé entradas de velocidade e aceleragio
das superficies de controle, suas influéncias no corpo rigido foram anuladas visando a

fidelidade do modelo de mecanica do voo; e mantidos na dindmica de corpo flexivel.

4.2 Modelo Residualizado

O modelo integrado ¢ representado pela Equacdo (57) somente se o modelo de
mecanica do voo ndo possuir efeitos flexiveis quase-estaticos. Caso contrario, serdo

contabilizados duas vezes. De acordo com (Looye, 2007), o modelo de corpo rigido com
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contribuicdes flexiveis quase-estaticas ¢ equivalente ao modelo de corpo rigido em que os
estados flexiveis foram residualizados. Para que ndo exista sobreposi¢cdo, (Looye, 2007)
propdem que a Equagdo (57) seja residualizada para que as contribuigdes flexiveis quase-
estaticas providas pelo modelo aeroelastico sejam obtidas e, entdo, subtraidas do modelo de
mecanica de voo.

Residualizar a Equagao (57) implica considerar a derivada dos estados flexiveis nula

Xk. = 0. Assim, a parte inferior do sistema de equacdes é:

0 = [AGR1{Xpp} + [ALe1{XAE} + [BAgo{Urp} + [B£E1]{UFD} + [B,EEZ]{UFD} (58)

logo,
(X} = —[AR 1 ([ASR1 X ep} + [Bieol{Urp} + [Biz1){Usp} + [BAg21{Urp}) (59)

O modelo residualizado ¢, entdo, obtido substituindo {X};} na parte superior da

Equagao (57), onde ¢ possivel observar as contribuicdes do efeito flexivel quase-estatico:

{Xrp} = ([App] — [A5E] [AEE]-l[AEE]){xFD}

+ ([Bepl — [AREI[ALE] " [BAEo D{UkD} (60)
+ (0 — [ARE1[ALE] [BAEs ){UFD}
+ (0 — [AREIALE] BXEz]){UFD}

Para que estas contribui¢cdes sejam anuladas, corregdes nas matrizes de mecanica do
voo devem ser feitas tais que a residualizagdo do modelo integrado retorne ao modelo de
mecanica do voo original, ou seja:

[AFp] = [App] + [ASE][ALE] T [ARE]
[Bipol = [Brpl + [A§E1[A4£] " [Bago]

x (61)
[Bip1l = 0 + [AGE1[ALE] " [Bjp:]
[Bfpz]l = 0 + [Afg] [AEE]_l[Bsz]
Portanto, o modelo integrado torna-se:
: \ : ] « - (Urp
{XFD} _ [AFD Aﬁgl {XFD} Brpo  Brp1 BFDZ] Urp (62)
Xig AqR ALg| Xig Biro Big1 Bir: ij
FD



37

O desenvolvimento para a equacdo de saida do modelo pode ser encontrado no
capitulo 8.2 de (Zona Technology, 2017). O texto apresenta uma metodologia para obter o

deslocamento, velocidade, aceleragao ou carga em qualquer n6 do modelo estrutural.



38

5 APLICACAO

O processo apresentado neste trabalho foi aplicado em uma aeronave genérica de
grande porte. O modelo aeroeldstico em elementos finitos utilizado foi desenvolvido e
disponibilizado por (Quenzer, et al., 2018). No artigo, o0 modelo chamado de Generic Wide
Body (GWB) representa uma aeronave cujas dimensdes assemelham-se ao Boeing 777-300ER
e Airbus A350-1000, ver Figura 6. Todo o modelo aeroelastico foi confeccionado em Nastran.
Esta sec¢do nao tem o objetivo de discutir a construgdo do modelo em elementos finitos, mas
uma breve apresentacdo ¢ realizada. O modelo de mecanica do voo foi desenvolvido de
maneira simplificada com dados estimados da aeronave os quais sdo apresentados. Dessa

forma, € possivel reproduzir os resultados.

Figura 6 - Airbus A350-1000 (esquerda) e Boeing 777-300ER (direita).

5.1 Modelo Aeroelastico em Elementos Finitos

O modelo estrutural apresentado por (Quenzer, et al., 2018) ¢ composto por
elementos de viga aliados a elementos de massa concentrada que representam o
comportamento global da estrutura em termos de rigidez e inércia. Esse conceito de modelo é
conhecido como stick model e possui a vantagem de garantir a fidelidade das deformacdes em
flexdo e tor¢ao, bem como seus modos de vibrar utilizando um niimero reduzido de graus de
liberdade (GDL), reduzindo o custo computacional. Este modelo, entretanto, ndo ¢ capaz de
fornecer bons resultados em andlises estruturais nas quais tensdes localizadas e flambagem
sao de interesse (Castro Neto, 2017). A Figura 7 apresenta os elementos de barra que formam

o0 modelo estrutural.
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Figura 7 - Modelo estrutural em Nastran.

O modelo aerodinamico foi realizado utilizando painéis (CAERO1) com corregdes
de downwash para o angulo de incidéncia (W2GJ). A relagdo entre os nos estruturais e os
painéis aerodindmicos foi dada através de uma spline linear (SPLINE2). A Figura 8 exibe os
painéis aerodindmicos aplicados na semiasa esquerda, destacando-se os painéis referentes ao
aileron, bem como a spline utilizada para a interpolagdo dos dados aerodinamicos e estruturais

na semiasa direita.

Figura 8 - Painéis aerodinamicos (esquerda) e spline (direita).

A Tabela 4 faz uma comparac¢do de algumas caracteristicas do modelo GWB com

relacdo as aeronaves comerciais Boeing 777-300ER e Airbus A350-1000.

Tabela 4 - Caracteristicas do modelo GWB e aeronaves 777-300ER e A350-1000.

Caracteristica GWB! 777-300ER? A350-1000°
Envergadura [m] 64,8 64,8 64,75

Area [m?] 482,6 436,8 4422
Corda média aerodinamica [m] 8,23 7,08 -
Comprimento [m] 73,1 73,9 73,8
Massa [kg] 360828 351533 (MTOW) 319000 (MTOW)

Fontes: ! (Quenzer, et al., 2018), > (EASA, 2018) e * (Airbus S.A.S., 2019).
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As caracteristicas de inércia do modelo GWB com relagao ao referencial AE sdo

exibidas na Tabela 5.

Tabela 5 - Caracteristicas de inércia do GWB.

Momento (produto) de inércia Valor [kg m?]
L 2,812968 x 107
L, 4,375067 x 107
I, 7,003581 x 107
Ly, 2,315020 x 10°

Fonte: (Quenczer, et al., 2018).

Utilizando a solugdo 103 do Nastran, foram solicitados todos os modos com
frequéncia abaixo de 30 Hz. Como resultado, 40 modos foram obtidos, sendo 6 modos de
corpo rigido (com frequéncia de 0 Hz) e 34 modos flexiveis. A Tabela 6 apresenta uma breve

descri¢ao dos 6 primeiros modos flexiveis.

Tabela 6 - Descri¢cdo dos 6 primeiros modos flexiveis.

Descricao Frequéncia [Hz]
Flexdao com 2 nos simétrica da asa 1,22
Flexdao com 1 no assimétrica da asa 1,66
Flexdo com 4 nos simétrica da asa 3,11
Flexdo com 3 nods assimétrica da asa 3,23
Torgao assimétrica da asa 3,38
Torcao simétrica da asa 3,40

Figura 9 - Visualiza¢io dos primeiros modos de flexdo da asa. Azul: indeformado. Preto: deformado.

L
(a) Flexdo com 2 nds simétrica da asa. (b) Flexdao com 1 noé assimétrica da asa.
N -
> =—
L | i L
(c) Flexao com 4 nods simétrica da asa. (d) Flexdo com 3 nods assimétrica da asa — com

contribuicdo da flexao lateral da fuselagem.
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5.2 RFA e Representacao em Espaco de Estados

Apo6s a construcdo da base modal projetada nos eixos do corpo, a matriz
aerodinamica generalizada foi obtida no dominio da frequéncia. A andlise foi realizada para

16 valores de frequéncia reduzida discretizados conforme Tabela 7.

Tabela 7 - Frequéncias reduzidas utilizadas.

k, = 0,0001 ko = 0,7
ky, = 0,01 kyo = 0,8
ks = 0,1 ki1 =09
ky =02 ki = 1,0
ks = 0,3 kys = 2,0
ke = 0,4 ks =30
k, = 0,5 kys = 4,0
kg = 0,6 kig = 5,0

Todas as analises foram realizadas com niumero de Mach 0,5 e altitude de 1000 m.

As condigdes de voo decorrentes (seguindo valores da atmosfera padrao, ISA) sdo exibidas na

Tabela 8.

Tabela 8 - Condicoes de voo.

Numero de Mach 0,5
Altitude 1000 m
Densidade do ar 1,1116 kg/m?
Velocidade (TAS) 168,22 m/s
Pressao dinamica 15728 Pa

A RFA foi executada utilizando 7 /lags aerodinamicos pelo método de Roger.
Entretanto, a fim de melhor interpretar a resposta aerodinamica dos modos de corpo rigido,
somente os termos de rigidez, amortecimento e massa aparente foram utilizados no ajuste das
6 primeiras colunas da Qp,. Ou seja, somente contribuigdes quase-estaciondrias foram
computadas para os modos de corpo rigido.

A Figura 10 compara os termos da @y originais (Nastran) e aproximados (RFA)
para os modos de corpo rigido. E possivel notar que a aproximagio é boa apenas para baixos
valores de frequéncia reduzida, consequéncia da ndo utilizagdo de /ags aerodinamicos para
esses modos.

Os valores referentes a Qn,(1,1) s@o nulos visto que a metodologia empregada pelo

Nastran ndo computa as forcas de arrasto (primeira linha da matriz Qpp,).
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As figuras abaixo avaliam a RFA para as superficies de controle. Somente as
relagdes mais relevantes sdo destacadas: aileron para rolagem (Figura 12), profundor para
arfagem (Figura 13) e leme para guinada (Figura 14). Percebe-se que o aileron esquerdo e
direito possuem respostas antissimétricas, enquanto o profundor esquerdo e direito sdo

idénticos, conforme esperado.

Figura 12 - Contribuicio do aileron esquerdo e direito para rolagem na Qpc.
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Figura 13 - Contribuicdo do profundor esquerdo e direito para arfagem na Qnc.
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Figura 14 - Contribuiciio do leme para guinada na Qne.
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Apoés a realizacdo da RFA, o modelo aeroeldstico em espago de estados foi
construido. Para verificar a qualidade do processo, Fungdes de Resposta em Frequéncia (FRF)
foram geradas utilizando o modelo em espaco de estados e comparadas com FRFs fornecidas
pela solucdo 146 do Nastran. As respostas de ambos os modelos foram obtidas em um noé
estrutural que simula a posicdo de um sensor inercial (IRS) da lei de controle (ficticio no
modelo GWB). Dessa forma, caso exista uma lei de controle, andlises aeroservoelasticas

podem ser realizadas.

Figura 15 - N6 representante do sensor inercial ficticio (em vermelho).

4. —

As figuras abaixo apresentam as FRFs com entradas de aileron, profundor e leme e
saidas de velocidades angulares p, q e r, bem como aceleragdes lineares ny, ny e n,. As figuras
mostram que o modelo em espaco de estados representa bem as ressonancias do modelo
original no Nastran, incluindo sua amplitude. Alguns vales nas FRFs aparentam apresentar
maior erro. No entanto, vale destacar que os graficos de magnitude estdo com eixo vertical em
escala logaritma o que implica que as diferencas entre as curvas sdo visualmente amplificadas
nos vales e reduzidas nos picos.

As principais relagdes entre as superficies de controle € o0 movimento da aeronave
apresentam bons resultados. Sao elas:

e Aileron: velocidade de rolagem (p) e aceleragdo lateral (ny).
e Profundor: velocidade de arfagem (q) e aceleragdo vertical (n,).

e Leme: velocidade de guinada (r) e aceleracdo lateral (ny).
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Figura 19 - FRF do profundor para aceleragdes nx, ny € nz.
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5.3 Criacao do Modelo de Mecanica do Voo

O modelo dindmico de mecanica do voo foi desenvolvido utilizando as mesmas
caracteristicas e condi¢des de voo da aeronave GWB apresentada para o modelo aeroeléstico.
Os valores dos coeficientes adimensionais utilizados sdo os mesmos encontrados em (Quenzer,
et al., 2018), os quais foram obtidos através da solu¢do 144 do Nastran. Os coeficientes de
estabilidade adimensionais que ndo foram calculados no artigo foram estimados através da
geometria da aeronave (Roskam, 1971) e da comparacdo com coeficientes de aeronaves
similares divulgados em (Etkin, et al., 1996) e (Schmidt, 2012).

A Tabela 9 e Tabela 10 mostram os valores empregados para cada coeficiente de
estabilidade. Uma transformag¢do de coordenadas foi realizada nos coeficientes providos pelo
Nastran para atender os diferentes sentidos entre os referenciais FD e AE. Em seguida, as
derivadas de estabilidade foram calculadas valendo-se dos coeficientes apresentados e das

caracteristicas da aeronave e voo dadas na Tabela 4 e Tabela 8, respectivamente.

Tabela 9 - Valores dos coeficientes adimensionais longitudinais utilizados.

Cx C; Com
u -0,1080* -0,1060* 0,1043*
a 0,2193* -4,6618 -1.8359
q - -9,3708 22,145
a - 5.8960* -6,3140%
Se  -3,8180x10°* -0,3660 -1,3338

*Coeficiente estimado.

Tabela 10 - Valores dos coeficientes adimensionais latero-direcionais utilizados.

Cy C, C,
B -0,2969 20,1017 0,1280
p 0,1664 -0,4188 0,0251
r 20,2910 0,0502 10,1356
Sa 0,0063 -0,0307 -1,9730x10"**
S5r 0,1651 0,0198 20,0817

*Coeficiente estimado.

Durante a linearizacao das equagdes, os termos médios de cada estado foram

considerados nulos com excecao da velocidade longitudinal uy, = 168,22 m/s.

Com o modelo em espago de estados construido, uma andlise dos modos de

mecanica do voo foi realizada avaliando-se os polos dos sistemas longitudinal e latero-
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direcional, conforme Figura 22. Foram obtidas 2 raizes conjugadas no modelo longitudinal e 1
raiz conjugada e 2 raizes reais no modelo latero-direcional. Nenhuma instabilidade foi

encontrada para a condi¢ao de voo analisada.

Figura 22 - Diagrama de polos e zeros do modelo de mecanica do voo.
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A Tabela 11 exibe os valores de frequéncia e amortecimento de cada modo obtido.

Tabela 11 - Caracteristicas dos modos de mecanica do voo.

Modo Frequéncia [Hz] Amortecimento [&]
Longitudinal Fugoide 0,0189 0,0436
Periodo curto 0,2785 0,4548
Espiral 0,0012 1
Latero-direcional Dutch roll 0,1517 0,0791
Rolagem 0,2308 1
5.4 Modelo Integrado

A solucdo 144 (aeroelasticidade estatica) utilizada para obter os coeficientes
adimensionais do modelo de mecanica do voo leva em consideracao a deformacao estatica da
estrutura. Dessa forma, o modelo de mecéanica do voo possui efeitos estruturais quase-
estaticos, e a integracdo dos modelos passard pelo processo de residualizagdo conforme o
procedimento do capitulo 4.

Para avaliar o processo de integracdo, FRFs foram geradas utilizando o proprio
modelo integrado (MI), o modelo de mecénica do voo (FD) e o modelo aeroelastico (AE). As

curvas foram sobrepostas e sdo apresentadas abaixo.
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Figura 23 - Diagrama de Bode - aileron para p.
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Figura 24 - Diagrama de Bode - aileron para ny.
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Figura 25 - Diagrama de Bode - profundor para q.
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Figura 26 - Diagrama de Bode - profundor para n..
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Figura 27 - Diagrama de Bode - leme para r.

From rudder [rad] to r [rad/s]
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Figura 28 - Diagrama de Bode - leme para ny.
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Os resultados confirmaram a grande diferenca entre o0 modelo de mecénica do voo e
o modelo aeroelastico. O modelo de mecanica do voo tem o objetivo de caracterizar os modos
de corpo rigido da aeronave, os quais ocorrem em baixas frequéncias, além de quantificar as
respostas estaticas das superficies de controle, que possuem grande importancia para o
movimento da aeronave. Por outro lado, o modelo aeroelastico visa identificar os modos
flexiveis e fornece respostas em baixa frequéncia imprecisas.

A Figura 25 expde de maneira clara o paragrafo anterior. Na figura, o modelo de
mecanica do voo apresenta os modos longitudinais de fugoide e periodo curto. Apos isso, o
ganho da resposta diminui conforme a frequéncia aumenta. Ja o modelo aeroelastico consegue
identificar o modo de periodo curto (ainda que com diferenca de frequéncia e amplitude em
relagdo ao modelo FD) e as ressonancias causadas pelo corpo flexivel. No entanto, o modelo
AE falha ao prever o modo de fugoide e apresenta resposta estatica discrepante. Por fim, o
modelo integrado consegue aliar a resposta em baixas frequéncias do modelo de corpo rigido
com a resposta dos modos flexiveis predominantes em frequéncias maiores que 1 Hz. Assim,
um unico modelo em espagos de estados consegue representar ambos 0s cenariso.

A negligéncia do modo de fugoide no modelo aeroelastico € justificada pela auséncia
da gravidade no equacionamento das solugdes do Nastran. O modo de fugoide é caracterizado
pela troca entre energia cinética e energia potencial gravitacional em uma oscilagdo com
grande periodo.

Uma segunda analise foi realizada comparando os modelos de mecénica do voo e
integrado. A Figura 29 mostra uma simula¢cdo no tempo na qual a aeronave foi excitada com
uma entrada do tipo degrau de amplitude de 10 graus de profundor durante 1 segundo. O sinal
de velocidade de arfagem foi extraido. E importante destacar que a resposta foi obtida no

mesmo no estrutural apresentado na Figura 15.



57

Figura 29 - Simulagio no tempo - entrada degrau de profundor e resposta de arfagem q.
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A figura mostra que o modelo integrado apresenta resposta semelhante a resposta do
modelo de mecénica do voo acrescido de uma perturbagdo causada pela flexibilidade da
aeronave. A transformada de Fourier do sinal de resposta revela dois principais harmonicos
(Figura 30). O primeiro pico, com frequéncia de 0,27 Hz, representa o modo de periodo curto
conforme Tabela 11. O segundo pico, com frequéncia de 4,48 Hz, representa o nono modo
flexivel cuja caracteristica ¢ a flexdo vertical da fuselagem. Como a resposta foi obtida em um
nd da fuselagem, ¢ natural que o sinal capture com intensidade os modos da fuselagem

excitados pelo profundor.

Figura 30 - FFT do sinal de resposta de arfagem.
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Figura 31 — Vista lateral: modo de flexdo vertical da fuselagem — 4,46 Hz. Azul: indeformado. Preto: deformado.

L

Clutput Set: Mode 15, 4459198 Hz
Deformed(0.0108): Tatal Translation

Assim, conclui-se a integracao dos modelos de mecanica do voo e aeroelasticidade

através da metodologia apresentada nos capitulos anteriores.
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6 CONCLUSAO

De acordo com os resultados apresentados no capitulo 5, o modelo integrado
conseguiu unir as caracteristicas favoraveis de cada modelo. Isto €, para baixas frequéncias
houve predominancia da resposta de corpo rigido semelhante aquela fornecida pelo modelo de
mecanica do voo, enquanto para frequéncias acima de 1 Hz houve atuacdo dos modos
flexiveis da aeronave.

A disponibilidade de obter o sinal de resposta da aeronave em qualquer n6 estrutural
possibilita que a lei de controle da aeronave seja projetada tendo em vista os efeitos flexiveis.
Dessa forma, o projetista pode modificar as caracteristicas da lei de controle em um estagio
preliminar do projeto para evitar que grandes correcdes sejam necessdrias no futuro,
penalizando o desempenho da aeronave. Vale ressaltar que o acréscimo do modelo do atuador
das superficies de controle ¢ relevante e deve ser realizado, uma vez que o ganho do comando
¢ funcdo da frequéncia. Geralmente, ha uma saturagdo do atuador para frequéncias maiores
que 20 Hz, semelhante a um filtro passa-baixo. Além disso, dependendo da ordem da fungdo
de transferéncia que modela o atuador, alguns picos podem ser amplificados antes da sua
saturacao.

O modelo integrado também permite analisar os efeitos de modos flexiveis no
comportamento de voo da aeronave. Do ponto de vista de mecanica do voo, os modos
flexiveis podem causar desconforto aos passageiros ou até produzir um problema conhecido
como acoplamento biodinamico, na qual comandos nas superficies de controle sdo efetuados
indesejadamente devido a vibragdes sentidas pelo piloto e transmitidas para o manche. Do
ponto de vista aeroeldstico, o acoplamento entre modos de corpo rigido e flexiveis pode
acarretar em uma instabilidade conhecida como body-freedom flutter (BFF) que deve ser
evitada dentro do envelope de voo.

Os efeitos apresentados acima sdo amplificados a medida em que a aeronave se torna
mais flexivel e seus modos estruturais aproximam-se dos modos de corpo rigido. Neste caso,
¢ indispensavel uma analise integrada. No entanto, uma atengdo ¢ necessaria quanto a
metodologia apresentada neste trabalho. O modelo aeroeldstico ¢ linear e foi construido
assumindo a hipotese de pequenas deformacgdes. Em casos de aeronaves superflexiveis, a

metodologia apresentada neste trabalho deve ser revista.
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