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Abstract

The aircraft’s handling and flying qualities are indispensable properties, because it govern the
comfort and the precision with which it responds to pilot comands in the execution of the
flight task. The PIO (“pilot induced oscillations”) is a dynamic condition caracterized by a

sustained oscillation and danger divergence pilot-aircraft control system response.

Along the years, in a attempt to establish a practice and efficient method to ensure the security
and the aircraft’s longitudinal handling and flying qualities, a number of criterias have been

developed for evaluate the flying qualities and the susceptibility for PIO.

These criterias consists in combinations of parameter’s specification relationed with flying
qualities, mainly the short-period response. These specification may rapidly be faced with the
the aircraft’s responses data by a simple and practice way through graphics, diagrams and

tables.

By this way, this investigations intend to present a objetive description of each of the
aeronautic industries’s most usefull criterias, and fundamentally, allow the comparison
between the results present by each one about the flying qualities of some aircraft. These are
the criterias: C* Criteria; Gibson Criteria; Bandwidth Criteria; and the Classical Approach

Criteria. The aircraft used are: F4 “Phantom”; Jet trainer; Boeing 747 ¢ A4 “Skyhawk”.

Before each aircraft be submitted to the criterias, its responses have been obtained throught
the Matlab simulation, which adoptted as entrance’s sign a unit step function. Each result
have been analysed about the relevant parameters, and, despite the majority of them , by each
aircraft, have been coherent, it have ocurred some contradictory results which got brilliancy to

the discuss.

By all the topics discussed, it was verified the efficient and the practicity of these criterias,
showing the better way for interpret its results and obtain utility of their combination, looking

for the improvement of the flying qualities analysis



Resumo

As qualidades de voo e de pilotagem de uma aeronave sdo propriedades imprescindiveis, pois
garantem o conforto e a precisdo com que esta responde aos requisitos de comando do piloto
durante a execugdo de uma tarefa especifica. J& o PIO (oscilagdes induzidas pelo piloto) €
uma condi¢do dindmica caracterizada por uma resposta do sistema de controle piloto-

aeronave de oscilacdo sustentada ou perigosamente divergente.

Ao longo dos anos, na tentativa de se estabelecer um método pratico e eficiente de se garantir
a seguranca e a qualidades de voo e de pilotagem longitudinal de aeronaves, desenvolveu-se

uma série de critérios de avaliagdo de qualidades de voo e da suscetibilidade ao PIO.

Estes critérios consistem em uma combina¢do de especificacdes de parametros relacionados
as qualidades de vdo, principalmente da resposta de periodo curto. Estas especificagdes
podem rapidamente ser confrontadas com os dados de resposta da aeronave de forma simples

e pratica por meio de graficos, diagramas e tabelas.

Desta forma, este estudo se propde apresentar uma descri¢cao objetiva de cada um dos quatro
critérios mais valorizados pela industria aerondutica, e fundamentalmente permitir a
comparac¢do entre os resultados apresentados por cada um deles a respeito das qualidades de
voo e de pilotagem de algumas aeronaves. Estes critérios sdo: o Critério C*; o Critério
Gibson; o Critério de Largura de Faixa (“Bandwidth”) e o Critério de Abordagem Classica. J&

as aeronaves abordadas sdo: F4 “Phantom”; Treinador a Jato; Boeing 747 e A4 “Skyhawk”.

Antes de serem submetidas a cada critério, as respostas de cada uma das aeronaves foram
geradas por simulacdo através do programa Matlab6.0, a qual adotou como entrada um sinal
de teste degrau unitario. Cada resultado foi analisado e discutido ao nivel dos parametros
relevantes, e apesar da maioria destes resultados para uma mesma aeronave terem se mostrado
coerente, ocorreram algumas atribuigdes contraditérias que enriqueceram as discussdes. Por
tudo entdo que foi discutido, comprovou-se a praticidade e a eficacia desses critérios
abordados apresentado-se a melhor maneira de interpretar seus resultados e obter proveito de
suas combinagdes, visando o aprimoramento das andlises de qualidades de vdo e de

pilotagem.



a O 6 a o o-fk
IT Y O~ N ~ TN
R R >

Q

Q

3 s &

FAR
FCS
Fdelta

g
G(s)

Listas de abreviaturas, siglas e simbolos

~ 2
aceleragdo normal, m/s

coeficiente de sustentacao

coeficiente de sustentacdo sob influéncia de delta

coeficiente de sustentacao sob influéncia de alfa
coeficiente de sustentacdo sob influéncia de alfa ponto
coeficiente de arrasto

coeficiente do momento de arfagem

coeficiente do momento de arfagem sob influéncia de q
coeficiente do momento de arfagem sob influéncia de alfa

coeficiente do momento de arfagem sob influéncia de alfaponto

coeficiente do momento de arfagem sob influéncia de delta

sistema de aumento de controle de estabi.idade
for¢a de arrasto,N

“dropback”

forca propulsiva,N

“Federal Aviation Regulamentation”
“flight control system”

Forca aplicada no manche
aceleragio da gravidade, m/s”
fungdo de transferéncia

Altitud,m

momento angular,Nm

“High Order System”

momento de Inércia em relagio ao eixo Y kg/m’



K ganho de malha fechada

q
/ comprimento caracteristico da aeronave,m
/ ’ distancia entre o centro de gravidade da aeronave e o centro aerodinadmico da
empenagem horizontal,m
L for¢a de sustenta¢ao,N

LOES “Low Order Equivalent System”

m massa da aeronave,kg
M momento em torno do centro de gravidade,Nm
M r momento devido a for¢a propulsiva,Nm
MIT “Massachusetts Institute of Technology”
M 0 momento em torno do centro acrodinamico da asa,Nm
M 0 ' momento em torno do centro aerodindmico da empenagem horizontal, Nm

NACA “National Advisory Committee of Aeronautics”

NPL “National Physical Laboratory”
PIO “pilot induced oscillation”
PR “phase rate”
q velocidade de arfagem, rad/s
G valor méximo de velocidade de arfagem, rad/s
q valor estacionario de velocidade de arfagem, rad/s
R forca resultante aerodinamica,N
S area alar,m’
tempo,s
l‘7 “flight path delay”
T6’2 “atraso de fase da resposta do angulo de trajetéria em relacdo ao angulo de
atitude”,s
A% velocidade,m/s
W peso da aeronave,N
Xca posicao do centro aerodindmico da asa em relagdo ao centro de gravidade
Z componente das for¢as aerodinamicas sobre a asa,N

yA componentes das for¢as aerodindmicas a empenagem horizontal,N
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Simbolos Gregos

angulo de ataque,rad

angulo entre o vetor forca propulsiva e o eixo X,rad

variagdo do angulo de ataque no tempo,rad
angulo de trajetoria,rad

deflexdo do profundor,rad

coeficiente de amortecimento

angulo de atitude,rad
densidade do ar, kg/m’

atraso de tempo,s

“phase delay”,s

freqiiéncia natural ndo amortecida rad/s

freqiiéncia natural,rad/s

Subscritos
equilibrio
periodo curto

periodo curto
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I-Introducao

Ao longo dos anos, na tentativa de se estabelecer um método pratico e eficiente de se garantir
a seguranga ¢ as qualidades de voo e pilotagem de aeronaves, desenvolveu-se uma série de
critérios de qualidades de voo e de PIO. Visando ndo realizar um estudo excessivamente
extenso, selecionou-se os quatro critérios mais adotados atualmente pela industria

aeronautica, como Boeing e Embraer.

Este estudo tem a intengdo de apresentar uma descrigdo objetiva destes critérios e executar
uma comparacdo entre os resultados apresentados por cada um deles, a respeito das
qualidades de voo e de pilotagem de algumas aeronaves. As caracteristicas de respostas foram
obtidas através de simulagdes de suas fungdes de transferéncia em programa MATLAB 6.0.
As aeronaves foram selecionadas em fun¢dao da disponibilidade dos dados necessarios a
obtencao das funcdes de transferéncia, entdo relacionadas ao parametro utilizado na avaliagao

da aeronave.

Vale ressaltar que em virtude da dificuldade em se encontrar uma adequada tradugao para a
maioria dos termos técnicos, principalmente relacionadas a denominagdo de alguns dos

critérios analisados, optou-se por manter as denominagdes originais em lingua inglesa.

As qualidades de voo e pilotagem de uma aeronave sio aquelas propriedades que garantem o
conforto e a precisao com que esta responde aos requisitos de comando do piloto durante a
execucdo de uma tarefa especifica. Embora estas propriedades um tanto intangiveis sejam
formuladas em termos das opinides do piloto, torna-se necessario encontrar descri¢des

quantitativas alternativas para propositos formais mais analiticos.

As qualidades de voo e de pilotagem de uma aeronave sdo, em parte, intimamente
dependentes de suas caracteristicas de estabilidade e controle, incluindo os efeitos de um
sistema de controle de voo quando este estd instalado. Os parametros de estabilidade e
controle de uma aeronave podem ser quantificados e comumente sdo usados como medidas e
indicadores de qualidades de voo e de pilotagem. Entretanto, a provisdo somente de boas
caracteristicas de estabilidade e controle ndo € necessariamente garantia de que a aeronave vai

oferecer boas qualidades de pilotagem. Conseqiientemente, um nimero de critérios tem sido



desenvolvidos com o explicito proposito de garantir boas caracteristicas de resposta dindmica

em quaisquer aeronaves estaveis.

Deve-se ter em mente que embora seja desejavel ter um avido bastante estavel por
razdes de seguranca, isso nao ¢é essencial pois ele pode ser voado com sucesso mesmo sem
possuir estabilidade em todos os graus de liberdade. De fato, os varios fatores que
contribuem para estabilidade degradam a facilidade de manobrar. Por esta razio,
algumas aeronaves leves destinadas a competicoes e acrobacias sdo deliberadamente
projetadas com estabilidade neutra, ou mesmo estaticamente instaveis em certas regides
de seu envelope de v6o. Algumas vezes é mais importante ter qualidades superiores de

controle do que possuir boa estabilidade.

As qualidades de voo dependem da classe da aeronave e da fase de voo em que a mesma se

encontra.

I.1-Classificacao

Os requisitos de qualidades de voo sao especificados pelas regulamentacdes militares de
forma a serem apropriadas a cada combinaciio de caracteristicas de aeronaves, como
tamanho, missiao e capacidade de desempenho. Neste momento entao se faz necessario
compreender as definicOes de classe, categoria, fase de missio, nivel de qualidades de

v6o. Cada uma dessas definicoes sera apresentada em seguida.

I.1.1-Definicao de classes de avides

A tabela 1 apresenta a defini¢do das classes conforme disposto na Referéncia [4] . Quando

ndo se especifica uma classe de aeronave ao longo de um requisito de qualidades de vodo,

significa que o mesmo se aplica a todas essas classes.



Tabela 1- Defini¢ao de Classes de Aeronaves .

Classe |

Aeronaves pequenas, leves como de treinamento primario,observacdo ou

utilidades leves.

Classe 11

Aeronaves de peso médio, de baixa a média manobrabilidade, como de
utilidade pesada, busca e salvamento, transportes leves ou médios, tanques,
reconhecimento, bombardeio tatico, ataque pesado, anti-submarino e

treinamento classe I1.

Classe 1111

Aeronaves grandes, pesadas, de baixa a média manobrabilidade como
transportes pesados, tanque, bombardeio pesado, patrulha, alarme antecipado,

contramedidas eletronicas, comando aéreo e treinamento classe I11.

Classe IV

Aeronaves de alta capacidade de manobra como de interceptacdo, ataque,

reconhecimento tatico, observagao e treinamento classe I'V.

I.1.2-Definicao de fases de voo de uma missao

Qualquer missdo de uma aeronave pode ser subdividida em uma certa quantidade de fases

seqiienciais de voo. Como cada uma destas fases exige diversos tipos de a¢do e atengdo por

parte do piloto, ¢ de se esperar que os requisitos de qualidades de voo se diferenciem

conforme cada fase em questdo. A categoria A relaciona-se exclusivamente com aeronaves

militares e a maioria das fases de voo listadas nas Categorias B e C se aplicam tanto a

aeronaves militares como comerciais. Os regulamentos militares agrupam estas fases em trés

categorias, conforme apresentado na tabela 2.




Tabela 2- Definicao de categorias de fases de voo.

Fases de v0o ndo

terminais

Caracteristicas

Exemplos

Categoria A

Requerem  manobras  rapidas,

precisdo de mira, ou controle

preciso de trajetoria.

Combate ar-ar; ataque ao solo;
alijamento de armas; reconhecimento;
reconhecimento; reabastecimento aéreo
(recebedor); busca anti-submarino; e

vOo sob formacdo cerrada.

Categoria B

Normalmente realizadas usando
manobras graduais e sem precisdo
de mira, embora exija um controle

de trajetoria preciso.

Subida; cruzeiro; espera;
aéreo

de

reabastecimento (fornecedor);

descida;  descida emergeéncia;

desaceleracdo de emergéncia.

Fases de vOo terminais

Categoria C

Normalmente realizadas usando
manobras graduais e usualmente
requerem um controle de trajetoria

preciso.

Decolagem;
Langamento por catapulta; aproximagao;

€ aterragem.

I.1.3-Definicio de nivel de qualidades de voo

As Referéncias [1] e [2] sdo estruturadas em trés niveis de qualidades de vOo, os quais em

ordem decrescente de conveniéncia sdo definidas conforme apresentado na tabela 3.

Tabela 3 - Defini¢ao de niveis de qualidades de v6o.

Nivel 1

Qualidades de voo claramente adequadas a fase de voo da missao

Nivel 11

eficiéncia, ou ambas, existem.

Qualidades de voo adequadas para a realizagdo da fase de voo da missdo,

mas algum incremento na carga de trabalho do piloto ou degradagdo da

Nivel III

completadas.

Qualidades de voo tais que a aeronave pode ser controlada com seguranca,
mas a carga de trabalho sobre o piloto ¢ excessiva ou a eficiéncia da missdo
¢ inadequada, ou ambas. Fases de voos de Categoria A podem ser

terminados com seguranca, e fases de voo de categoria B e C podem ser




As relagdes entre estes trés niveis de qualidades de voo e as avaliagdes do piloto dispostos na

escala de Cooper-Harper estao indicadas na figura 1. Qualquer aeronave deve ser projetada

para satisfazer nivel 1 de requisitos de qualidades de vdo com todos os sistemas operantes.
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Figura 1 - Escala de Cooper-Harper

Uma boa maneira de se avaliar as qualidades de voo no movimento longitudinal da aeronave ¢
através de sua resposta autdbnoma a pequenas perturbagdes, em torno de uma trajetoria de
equilibrio. Resposta autonoma significa o retorno ao equilibrio com controles travados,

T=7p €8 p= S pe> isto €, sem a interferéncia do piloto. Pequenas perturbacdes sdo uma

rajada ou qualquer fenomeno que a tire de sua posicdo de equilibrio. Pelos valores de é e

(y, € possivel enquadrar a mesma em um dos trés niveis da escala de Cooper-Harper.

Considerando avides que sdo conduzidos por pilotos humanos, a interagdo entre a entrada de

controle piloto-cabine e a resposta da aeronave deve garantir que a missao estabelecida seja



cumprida com esforcos fisicos e mentais razoaveis. De outra forma, a aeronave ¢ requisitada
para oferecer qualidades de voo aceitaveis em qualquer ponto do seu envelope de voo.
Detalhando um pouco mais, possuir boas qualidades de voo significa o avido oferecer as
seguintes caracteristicas ao longo de seu envelope de voo:
e Possuir poténcia de controle suficiente para manter o regime estacionario, voo reto e
nivelado, bem como manobras de vOo estacionarias consistentes com as missoes, além
de acompanhar as transi¢gdes tanto de operagdes de solo como para aéreas;

e Manobras de uma condicao de vdo para a outra.

Estas caracteristicas precisam ser garantidas mesmo com um motor inoperante, ja que
condicdes de assimetria de poténcia sdo passiveis de ocorrer. Isto se refere a condi¢do de
minima velocidade de controle. No caso de aeronaves militares estas caracteristicas também
devem marcar presenca ainda em condi¢des de assimetria de armas ou cargas alijaveis, bem

como em certas situagoes de danos em combate.

Os esforcos fisicos exercidos pelos pilotos durante a execug¢do de uma missdo com uma
aeronave sdo expressos em termos de controle de forcas no manche, principalmente cujas

intensidades variam com pardmetros como a velocidade, por exemplo.

J& os esforcos mentais estdo relacionados as compensagdes do piloto, isto €, ajustes de ganho
proprio para corrigir um comportamento muito lento ou muito rapido da aeronave, ou seguir
em frente neutralizando o comando antes de a aeronave atingir a condi¢cdo desejada.

Fundamentalmente o piloto ndo deveria ter que excessivamente ‘“seguir na frente” da

aeronave nem dispender ganhos demais ou de menos em qualquer segmento da sua missao.

As qualidades de voo sao geralmente ligadas a dois aspectos distintos da resposta de controle.
A resposta de periodo curto , ou transiente, e a resposta de periodo longo. Qualidades de
periodo curto sdo mais relacionadas com os modos de periodo curto dindmico e sua
influéncia € critica na manobrabilidade. A habilidade do piloto de lidar satisfatoriamente com
a dindmica de periodo curto de sua aeronave € criticamente dependente da velocidade e da
estabilidade da resposta. Isto €, as larguras de banda do piloto e de controle do avido devem
ser compativeis e as margens de estabilidade do modo dindmico devem estar adequadas. E
simplesmente inaceitdvel que uma aeronave ndo possua boas caracteristica dindmica de

periodo curto. E por isso que a andlise de seu periodo curto tende a ser a principal



consideragao nos estudos de qualidades de voo de uma aeronave e conseqiientemente tende a

ser o foco de atencao dos critérios que mais a frente serdo apresentados.

Tratando de forma simplista, quando um piloto atua no controle de seu avido, inserindo na
malha do mesmo uma entrada, o piloto estd apenas comandando uma alteragdo na trajetdria de
voo. Esta mudanca pode ser temporaria, como uma manobra em torno desta trajetoria, ou
pode ser permanente, como numa manobra para efetuar altera¢do de na condigao de equilibrio
envolvendo uma mudanca de dire¢do em trajetéria. Qualquer que seja a intengdo final, o
método de controle ¢ sempre em torno da aceleragdo normal, a qual envolve rotagdo da
estrutura em rolamento, arfagem e guinada para apontar o vetor sustentacdo na dire¢cdo
desejada. Pela operacdo do controle de arfagem, o angulo de ataque ¢ ajustado visando
estabelecer a forga de sustentacdo adequada para gerar a aceleragdo de manobra. Portanto, a
percepcao do piloto em qualidades de pilotagem de seu avido esta diretamente ligada a forma
precisa com a qual este responde a seus comandos, percebida primordialmente como uma
varia¢do da aceleracdo normal. Além disso, o piloto humano ¢ extremamente sensivel, mesmo
a pequenas alteragcdes de aceleracdo normal em quaisquer dos trés eixos. Fica entdo nitida a
vital importancia da dindmica longitudinal de periodo curto nas consideracdes sobre
qualidades de pilotagem, sendo mais facilmente modeladas com as equacdes reduzidas do

movimento.

O movimento autéonomo longitudinal de uma aeronave consiste de dois modos de
movimento oscilatorios separados e distintos; um de periodo bem curto e bastante
amortecido denominado periodo curto, seguido por outro levemente amortecido e por
isso de longa oscilacdo denominado periodo longo ou fugéide. Este modo consiste numa
troca gradual entre energias potencial e cinética que se evidenciam nas oscilacdes de
angulo de trajetoria, altitude e velocidade sob um angulo de ataque aproximadamente
constante. Ja no periodo curto variam o angulo de ataque e a velocidade de arfagem,

assumindo—se constantes o Angulo de trajetoria, a altitude e a velocidade.

As Caracteristicas de periodo longo estdo relacionadas com o estabelecimento e a manutengado
da condicdo de voo de equilibrio. O modo de periodo curto ¢ o mais importante pois envolve
altas freqiiéncias e consideraveis amortecimentos de forma que permitem que a aeronave
responda rapidamente a variagdo de deflexdo do profundor sem um pico de arfagem

indesejavel. Na auséncia destas condigdes, pode ser dificil controlar a aeronave e até tornar



perigoso o voo. Por isso o maior interesse esta no estudo do periodo curto, ja que os aspectos
criticos das qualidades de pilotagem de um avido estdo principalmente relacionados com as

respostas dindmicas de controle inicial, ou transiente.

O estudo das qualidades de voo e de pilotagem tem ocupado uma grande parte do
desenvolvimento das ciéncias do voo. O assunto nao esta esgotado e sua apresentagdo ¢
usualmente feita de modo simplificado, pois definir os movimentos da aeronave de um modo
geral ¢ muito dificil. Isso envolve a descricdo do movimento através de uma massa de ar nao
estacionaria, de um esfor¢o eldstico de configuragdo varidvel e massa sujeita a forgas de
inércia, propulsiva e aerodinamica. Tal tarefa se tornou possivel pelo uso de complexa
matematica e utilizacdo de simplificacdes padrdo que passaram a ser utilizadas nos calculos

apos terem sido validadas por técnicas experimentais.

PIO ¢ uma condi¢dao dinamica encontrada quando a resposta do sistema de controle piloto-

aeronave resulta em uma oscilagdo sustentada ou divergente.

O fendmeno consiste numa instabilidade dindmica da combinagdo piloto-sistema de controle.
O piloto ¢ o elemento de controle de toda a malha do sistema homem-maquina. Assim como
no piloto automatico, o piloto deve executar as compensagdes necessarias as deficiéncias que
possam existir em algum elemento da malha. Estas deficiéncias sdo identificadas na resposta
da aeronave e retransmitidas ao mesmo por meio de uma realimentagdo sinestésica e visual.

Se um sistema for suscetivel a ocorréncia de PIO, a condigao potencial se estabelecera durante
as tarefas nas quais necessite maior atengdo do piloto, como por exemplo voos em formagao,
em baixa altitude, em reabastecimento, e rastreamento (“tracking”) ar-ar e ar-solo em altas
velocidades. Em cada uma destas tarefas o desejo do piloto em buscar minimizar os erros
provoca um tenso controle da malha que acaba aumentando em muito o ganho aplicado,
podendo culminar nas perigosas oscilacdes divergentes. Este erro que consiste na diferenca

entre a referéncia desejada e o valor resultante de resposta.



I.2-Uma breve abordagem de alguns conceitos

Estabilidade

Uma aeronave estavel ¢ aquela em que se pode estabelecer a condigcdo de equilibrio de voo
no qual ndo havera tendéncia em divergéncia. Desta forma uma aeronave estavel ¢ em geral
uma aeronave segura. Entretanto demasiada estabilidade pode ser tdo prejudicial quanto
pouca. O grau de estabilidade determina a magnitude da acdo de controle, medida em termos
de deslocamentos e forca de controle requerido para a realizagdo de uma determinada
manobra. Assim controlabilidade relaciona-se com a adequada harmonizacao entre o poder de
controle com os de estabilidade estatica, dindmica e de manobra. Devido a esta
interdependéncia de varios aspectos de estabilidade e controle, o estabelecimento de boas
caracteristicas harmonizadas de controle, inteiramente por meios aerodinamicos, e ao longo
de todo o envelope de voo da aeronave, pode ser uma tarefa bem complexa, se ndo quase
impossivel. Isto ocorre primordialmente em muitas aeronaves modernas que sdo concebidas
para operar em extensos envelopes de voo e em regimes de voo aerodinamicamente dificeis.
A solugdo para esta questdo é resolvida com a instalagdo de um sistema de aumento de
estabilizacdo e controle (CSAS) a fim de restaurar a boas qualidades de v6o por meios

artificiais.

Estabilidade estatica é a tendéncia inicial da aeronave de, por exemplo, retornar ao seu

estado de equilibrio ap6s uma perturbagao.

Estabilidade Dindmica ¢ definida como a tendéncia de amplitudes de perturbagdes de uma
aeronave decrescerem a zero ou a valores correspondentes a uma nova condi¢do estaciondria,
algum tempo apo0s findo a perturbacao causadora.Desta forma, por exemplo, um avido ¢ dito
dinamicamente estavel quando ¢ perturbado em arfagem a partir de uma condi¢do estacionaria
de voo e ap6és o movimento ser amortecido a nova condi¢do de equilibrio, esta ndo difere
significativamente da primeira. A estabilidade dindmica esta associada ao comportamento da

resposta da aeronave em reacgao a certos tipos de perturbagdes.
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Resposta

A resposta de uma aeronave ¢ definida como a variacio temporal de varidveis do movimento
relacionadas as condi¢des de vOo estaciondrias, e resultante de perturbagoes geradas

internamente ou externamente.

Perturbagdo ¢ um sinal que tende a afetar de modo adverso a varidvel de um sistema.Como
perturbacdes geradas externamente, estdo alteracdes de o ou de derrapagem devido a
variagdes atmosféricas, como rajadas ou turbuléncias. J4& como perturbagdes internas,

podemos citar falhas de motor ou deflexdes de superficies de controle.

A Resposta livre (resposta no tempo) é caracterizada pela freqiiéncia natural, razio de
amortecimento e constante de tempo. Ja a resposta forcada (resposta em freqiiéncia)
caracteriza-se pela comparacio entre as amplitudes de saida e a do sinal de entrada

senoidal, e pelo grau pelo qual a saida esta atrasada em relacido a entrada.

O comportamento da resposta pode ser predito numericamente a partir das equagdes do
movimento. Estas equacdes do movimento podem ser postas em diferentes formas. A maneira
particular selecionada vai depender da similaridade entre 0 modelo matematico e o problema
fisico real que ¢ o objeto de estado. Em geral estas equagdes diferenciais podem ser lineares,

ndo-lineares, autbnomas ou nao-autonomas.

Resposta de sistema no dominio da freqiiéncia

Assume como entrada do sistema uma func¢do senoidal.
A resposta do sistema, que é do tipo for¢ada, ¢ determinada pela variagdo da freqiiéncia da
entrada e pela medida da resposta de saida, a qual ¢ quantificada em termos da:

e Razdo de amplitude da saida pela da entrada;e

e Atraso entre a entrada e a saida resultante.
As técnicas de andlise segundo o dominio da freqiiéncia tém a vantagem da freqiiéncia de
resposta de malha aberta poder prover informacgdes a respeito da estabilidade da malha
fechada (Critério de Estabilidade de Nyquist); além de possibilitar a obtengdo empirica da
freqliéncia de resposta a partir de dados coletados em véo (com o auxilio de transformadas de

Fourier, por exemplo). Entretanto oferece as desvantagens de apresentar uma maior
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dificuldade de andlise de sistemas nao-lineares, bem como para o estabelecimento de
especificagdes. Ainda ¢ de conversao nao imediata pelos pilotos, no que tange a informacgdes

de resposta em freqiiéncia em engenharia de controle.

As especificagdes de projeto no dominio da freqii€éncia sdo dadas em termos da amplitude do
pico de ressonancia, da respectiva freqiiéncia de ressondncia, da largura de banda, e das
margens de ganho e de fase.O pico de ressonancia ¢ uma indicacdo da estabilidade relativa do
sistema de controle. A freqiiéncia de ressonancia estd relacionada com a freqiiéncia de
oscilagdo e a velocidade da resposta transiente. A largura de banda ¢ a largura de freqiiéncias
de zero a freqiiéncia na qual a magnitude da resposta vale o desejado ou mesmo até uma
freqliéncia especifica determinada. Esse parametro ¢ um indicador da resposta transitéria do

sistema e ¢ diretamente proporcional & @,,. Se esta € grande o sistema respondera de forma

rapida.

A resposta no dominio da freqiiéncia pode ser visualizada através do diagrama de Bode.
Este diagrama consiste em dois graficos e apresenta informacdes tanto da razio entre as
amplitudes (médulos) de entrada/saida, como da fase da resposta do sistema em funcio
da freqiiéncia de entrada, a qual é disposta em escala logaritmica. As informacdes desta
razao de amplitude sdo apresentadas em decibéis (1dB=20log;¢ [saida/entrada]) e as de
fase o sdo em graus, sendo os angulos negativos indicadores da resposta de saida

atrasada em relacio a de entrada.

Alguns parametros envolvidos (vide figuras 2 e 3) na analise deste diagrama sio
importantes como: a margem de ganho, que significa o quanto o ganho deve diminuir
para o sistema ser estavel (para margem negativa,ou seja, acima de 0 dB), ou até quanto
o ganho pode aumentar antes do sistema atingir a instabilidade (para a margem
positiva, isto é, abaixo que 0 dB). E obtida da razio de amplitudes correspondente 2
freqiiéncia de cruzamento de fase (a qual é a freqiiéncia correspondente a fase de —180°).
Ja a margem de fase é o atraso de fase necessario para levar o sistema ao limiar de
instabilidade e vale 180° mais a fase correspondente 2 firegiiéncia de cruzamento de
ganho (a qual é a freqiiéncia correspondente a razio de amplitudes unitaria, dai valendo
0 dB). Neste caso uma condiciio necessaria para o sistema ser estavel é possuir margens

de ganho e de fase positivas (acima da fase -180).
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Essa condicdo vale para sistemas de fase minima, isto é, em que sua funcio
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de

transferéncia de malha aberta G(s) nao possui pdlos ou zeros no semiplano direito do

plano complexo “s”.

Um sistema ¢ uma combinacdo de componentes que atuam em conjunto e realizam um

determinado objetivo. Neste estudo, tratar-se de uma aeronave especifica.

Um sistema a malha aberta é um sistema no qual o sinal de saida ndo afeta a agdo de

controle,que ¢ baseada no tempo.
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Um sistema a malha fechada, ou com retroagao, ¢ um sistema onde a a¢gdo de controle basea-
se no sinal de erro atuante, isto €, na diferenga entre o sinal de saida (ou de retroacao) e o sinal

de entrada (ou de referéncia), visando trazer o sinal de saida para o valor desejado.

Funcao de transferéncia

Em teoria de controle, as fungdes de transferéncia G(s) sdo comumente usadas para
caracterizar as relacdes de entrada e saida de componentes ou sistemas que exclusivamente
podem ser descritos por equacdes diferenciais lineares invariantes no tempo. As fungdes de
transferéncia sdo definidas como a razdo das transformadas de Laplace do sinal saida (funcao
resposta) e do sinal de entrada (fungdo de excitagao), na hipdtese de que todas as condigdes
iniciais sdo nulas. Sdo modelos matematicos na medida que constituem um método
operacional de expressar a equacgdo diferencial que relaciona a variavel de entrada e a de
saida. As funcdes de transferéncia, apesar de serem intrinsecas ao sistema, ndo fornecem
informacodes da sua estrutura fisica, e sim uma descricdo completa e bastante precisa de suas
caracteristicas dinamicas. Se G(s) do sistema for conhecida, a saida ou a resposta pode ser

estudada para varias formas de entrada visando a compreensao da natureza do mesmo.

Sabe-se que o primeiro passo na analise de um sistema de controle é a obtencdo de um
modelo matematico para o mesmo. Uma vez obtido o modelo, para analisar o
desempenho do sistema dispoe-se de varios métodos. Na pratica o sinal de entrada de
um sistema de controle é de carater aleatorio e seus valores instantineos nao podem ser
expressos analiticamente. Entretanto, na analise e projeto de sistemas de controle, faz-se
necessario dispor de uma base para comparacio destes sistemas.Estas bases podem ser
obtidas estipulando-se sinais de teste particulares a serem aplicados como entrada, e
comparando-se as respostas dos varios sistemas a esses sinais de entrada. O uso de sinais
de teste pode ser justificado pela correlacio que existe entre as caracteristicas da
resposta do sistema a um sinal de entrada de teste tipico e a capacidade deste sistema
para responder aos sinais de entrada reais. Os sinais de entrada tipicos sao as funcoes
rampa, aceleracio, impulso, degrau, senoidal etc. Neste estudo far-se-do uso dos dois
ultimos, pois esta determinacdo depende da forma de solicitacio a que o sistema sera

sujeito, mais freqiientemente, sob condicoes normais de operacio. Sistemas com
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armazenamento de energia nio podem responder instantaneamente e por isso terdo

respostas transitorias sempre que submetidos a excitacdes ou a perturbagoes.

Fungao degrau

Freqiientemente as caracteristicas de desempenho de um sistema de controle sdo especificadas
em termos da resposta transitdria a uma excitagdo em degrau unitario, isto €, uma fun¢do
degrau com amplitude unitaria, como apresentado abaixo. Isso ocorre pois este sinal ¢ facil de
ser gerado e corresponde a uma solicitagdo suficientemente severa. Esta resposta transitoria
depende das condig¢des iniciais. Por uma questdo de conveniéncia na comparagdo de respostas
transitorias de varios sistemas, utiliza-se como condi¢do inicial padrdo que o sistema estd

inicialmente em repouso com valor nulo da variavel de saida.

f(t)=0 para t<0
f(t)=1 parat>0

Sistemas Equivalentes de Ordem Reduzida (LOES)

Infelizmente a maioria das aeronaves modernas consiste em sistemas de ordem superior,
ao invés de serem descritas por comportados sistemas de segunda ordem. Entretanto,
este estudo usufrui a possibilidade de alguns sistemas de ordem superior poderem,
segundo algumas simplificacoes, ser aproximados pelos denominados sistemas
equivalentes de segunda ordem, ou de ordem reduzida (LOES), derivados das equag¢des
do movimento completas. A vantagem desta aproximacio esta na maior facilidade de
interpretacdo e compreensio dos efeitos das propriedades aerodinimicas e dinimicas
fundamentais na determinacio das qualidades de pilotagem, além de, sem divida, serem

mais simples de se trabalhar algebricamente.
Caracteristicas classicas de resposta longitudinal

Medidas cléassicas de qualidades de voo e de pilotagem sdo baseadas na tomada do

comportamento da resposta de periodo curto da aeronave como essencialmente de segunda



15

ordem. E portanto gerida pela dindmica de periodo curto. Em tais aparelhos a provisdo dos
corretos modos de amortecimento e de freqiiéncia de periodo curto, efetivamente, garantem

valores aceitaveis de respostas de aceleracdo normal (a,), angulo de ataque (a), aceleragdo em

arfagem ( dq ) e velocidade de arfagem (q) , as quais sdo geralmente suficientes para garantir
dt

boas qualidades de pilotagem. Desta forma, pelo fato das respostas de angulo de atitude (0) e
o de trajetéria (y) serem bem comportadas, menos atencao direta ¢ dispendida ao mesmo
durante a determinagdo dos parametros de qualidade. Entretanto, ¢ sabido que ambos sao

muito importantes na percepgao dos pilotos.
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II-Historico

A andlise tedrica dos movimentos de aeronaves em voOo se desenvolveu quase que
simultaneamente com o dominio dos céus pelo voo mais pesado que o ar. Ja em 1897,
Frederick Lanchester obteve inspiracdo para estudar o movimento de planadores pela
observacdo experimental do comportamento oscilatorio que estes apresentavam quando
perturbados a partir de sua trajetoria de equilibrio, descobrindo entdo que todos os veiculos
que voavam possuiam uma freqiiéncia natural de oscilacdo. Posteriormente, em 1911, G. H.
Bryan iniciava o primeiro tratamento matematico para estes movimentos, o que culminou nas
primeiras equacdes de andlise da estabilidade dinadmica. Estas trouxeram importantes
contribuigdes nesta areca, como também o conceito de derivadas de estabilidade
aerodinamicas, as quais em seguida foram estimadas segundo estudos experimentais com
modelos em escala em tinel de vento por cientistas do MIT e NPL, através da teoria de
Bryan. Embora os resultados destes estudos pudessem predizer a estabilidade do movimento
longitudinal, inicialmente surgiram davidas de como interpreta-los, j4 que uma aeronave
predita como instavel desempenhava um vdo com sucesso. A falha de suas analises estava em
desconsiderar o piloto como um elemento essencial do sistema da aeronave. Na década de
trinta 0 NACA conduziu um extensivo programa de ensaios em voo envolvendo varios tipos
de aeronaves com a meta de relatar quantitativamente as medidas de suas caracteristicas
dindmicas juntamente com a opinido do piloto, a respeito das qualidades de pilotagem da
mesma. Este programa foi a base para as pesquisas modernas em qualidades de v6o. Em
1943, se publicava seus resultados na forma de especificagdes, as quais garantiam
razoavelmente boas qualidades de v6o para o projeto que as respeitasse. A pratica de voos
experimentais de testes utilizando avides de estabilidades variadas e conhecidas foi
intensificada apds a Segunda Grande Guerra para o propdsito especifico de investigar as
qualidades de voo e de pilotagem. Em particular muitos destes esforcos experimentais se
concentraram nas qualidades de pilotagem de periodo curto longitudinal. Estas pesquisas
culminaram na defini¢do de muitos critérios de qualidades de pilotagem e na producdo de
muitos documentos de especificacio de qualidades de vdo.Conforme se foi adquirindo
experiéncia através dos anos de evolugdo no desenvolvimento de aeronaves, tornou-se fato
consolidado que a dindmica do periodo curto ¢ a responsavel por boas qualidades de v60.0s
problemas de PIO receberam maior atengdo a partir do advento de sistemas de controle

irreversivel em aeronaves modernas de alto desempenho transonicas e supersonicas.
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ITI-Modelagem do sistema dinadmico

Neste estudo, supde-se que o piloto age sobre o leme vertical e sobre os ailerons de forma que
o vetor velocidade permaneca contido no plano de simetria (supondo ser o plano XZ) da
aeronave € que a resultante aerodindmica permanega contida no plano vertical,
respectivamente. Desta forma assegura-se que a trajetdria do avido se situara no plano

vertical.

As equacdes do corpo rigido sdo obtidas da Segunda Lei de Newton, a qual estabelece que a
resultante das forgcas externas aplicadas ao corpo ¢ igual a derivada temporal da sua
quantidade de movimento linear, e que a resultante dos momentos externos aplicados ao
corpo ¢ igual a derivada temporal da quantidade de movimento angular. Isto pode ser descrito

por meio das expressoes :

ZF:M )
dt

d M =ci,—i[ @)

As variagdes temporais referem-se a um sistema de referéncia, que serd um sistema de eixos
fixos a aeronave GX,Y,Z,, como pode ser identificado na figura 4. Devido a isto, ter-se-a que
I,,=Iy=0. O eixo GX, coincide com a dire¢do do vetor velocidade e € orientado positivamente
no sentido desta. O eixo GZ, ¢ normal a GX,, situado no plano de simetria da aeronave e
orientado positivamente na dire¢do do seu ventre. O eixo GY, completa o sistema de

referéncia destrogiro.
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Figura 4 - Sistemas de eixos de referéncia.

Considerando que os valores de o obede¢am um dominio razoavel para permitir que estes
forgas ¢ momentos aerodinamicos sejam lineares, as for¢as ¢ momentos exteriores aplicadas

na aeronave sao,:
e Peso da aeronave mg (na direcdo e sentido de Zy);

Como tanto esta for¢a como o sistema de referéncia estdo fixos ao centro de

gravidade, esta ndo produz momentos.

e Forca aerodinamica R (dire¢do e sentido oposto a Z,), que se decompde em:

o Forca de arrasto D (na direcdo e sentido oposto a Xo);

1 2
Xa = _E'p'S'V .CD =-D 3)



19

o Forga de sustentagdo L (na diregdo e sentido oposto a Zy).

1 2
Za = —E.p.S.V C, =-L 4)

O momento resultante da for¢a aerodinamica se reduz a uma inica componente M na dire¢ao

de GY,:

1 2
M :E'p'S'V .Z.Cm (5)

onde 1 ¢ o comprimento de referéncia da aeronave e geralmente ¢ a corda média

aerodinamica C .

e Forga propulsiva F (faz um angulo & Do sentido horario a partir de GX)

Seu momento com relagdo ao centro de gravidade se reduz a uma componente Mr na
diregdo de GY,. Tanto F quanto M F dependem da posigdo da manete de poténcia, da

altitude e da velocidade.

As seis equacdes do movimento longitudinal (trés para forcas e trés para momentos)

neste estudo se reduzem para apenas trés, que, projetadas no sistema aerodinamico sio:

dV
Sobre GXa: mz =—-m.g.seny + Xa+ F.cos(a + a, ) (6)

Sobre GYa: 0

Sobre GZa: —mV% =m.g.cosy + Za— F.sen(a + aF ) (7)

Momento em trono do centro de gravidade:
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1,90=1 “T=M+M ®
Va2 dt d

Acrescenta-se a estas trés equagdes a relagdo geométrica vista na figura 4.

O=a+y 9)
e a relacio cinematica que liga a altitude h a velocidade:
dh
— =V.seny (10)
dt

A equacdo (8) determina, para as condi¢des de voo dadas, a resposta do avido a acdo da
superficie de controle longitudinal, ou seja, do profundor. Inicialmente faz-se as seguintes
suposicoes:

o a forca F passa pelo centro de gravidade, dai M F =0 e a equagdo (8) ndo depende

mais da posicao da manete de poténcia.

o supde-se que os centros aerodindmicos na asa € na empenagem horizontal CA e CA’

se encontram sobre a linha de referéncia X da aeronave, como ilustrado na figura 5.

|
e o
_ HT.J:':'.F |_||I'II 9 r._ e
a ol A [] e L 3
F, 4'1\'. | [] ;:h| ||. |"-:."::._r:.|,.-
v |

ts
-

1

43

Figura 5 - Forgas e momentos atuantes na asa € na empenagem.
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Assim o momento resultante das forgas aerodinamicas, com relacao ao centro de gravidade,

vale:
M=My+Moy+ZXcy—-2"l (11)

Onde Z e Z’ sdo as componentes das forcas aerodindmicas, sobre a asa e a empenagem,

respectivamente, perpendiculares ao eixo de referéncia GX, ou seja:

/ =L.cosa+ D.sencx 12
/Z'=L'".cosa+ D'sena'

da
Obs: Z e Z’ dependem de ¢, 7 e g, enquanto Z’ ainda depende também de O p-
4

Linearizando-se estas funcoes ¢ escrevendo-as de forma adimensionalizada, isto ¢é, dividindo

1 2

as equacdes por 5 p.S 1V da seguinte maneira, tem-se o coeficiente do momento de

arfagem:
Cm=Cm_+C +C q—'Z+C -d—'Z+C o 13
m=Cm, +Cm_.a mq.(V) ma.(V) ms,-Op (13)
O sistema de equagdes fica entao da seguinte forma:
dv 1 2
m— =-mg.seny —.pSV C_+F.cos(la+a
o T Tese =P 5 (a+a,)
S —mVﬂ—m Cos ! SV2 C —Fsen(a+a ) 14
i g. }/2.,0.. L, ; 7 (14)
1 2 1 al
\Iy.il‘tlzz.p.sy 1(Cmy+Cm,_.cc+Cm,_ (GG, d.(V)+cm 5pOP)

A partir daqui serd feito um estudo simplificado, isto é, a determinagdo das seguintes

condi¢des de equilibrio:
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VB S S vy =0 ama0: o = AV AV _
V=V.; F=F.;0 PV =7e 0;q=q=0: ae’dt .7 0

Que substituidas no sistema de equacdes acima fornece:

-

1

.

Cm,, +Cma.a+Cm5p.5pe=O

1 2
Fe.cos(ae ta, )= E.pe .S.Ve .CDe +m.g.seny,

2
E.pe .S.Ve .CLe =m.g.CoS Y, —Fe.sen(ae +aF)

15)

Observa-se que a equagdo do arrasto ¢ sempre satisfeita, podendo entdo ser dispensada desta

analise.

Faz-se agora as hipoteses simplificadoras que os angulos & + & F

pequenos para que as aproximacoes abaixo sejam legitimas:

+ ~a +a_; =
sen(ae aF) a ta.seny=y

cos(ae ta, )=1;cosy =1

d6 _da _dy

Alem disso de (4) obtém-se que ¢ = dt - dt dr

considerando analogamente que 0 coeficiente

) aly, o
CL—CLO +CLa.a+CLq.(V)+CLa.( V)+CL5

e ) sdo suficientemente

(16)

Dai, da equagdo (9) ,

de sustentag¢ao

O P, tem-se que:
pP



do
dt o

e

m

. 1 p SVe
—=a=q—[nf—;.sen(ae +aF)+E.

.(CLO +

ay o _g
+CLa.05+CLq.(V)+CLa.(V)+CL5P.§p) Ve]

(17)
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Assumindo que o movimento da aeronave sofre pequenas perturbagdes em torno da condicao

de equilibrio, pode-se linearizar as equacdes em torno deste ponto de equilibrio a. € q. . Logo

tem-se:

di_1 pSte 1
a 2 I,

She

e

She
.Ci;ﬂx%——;.ﬁé

_ . il .
.(Gna.a+Gnq.(Iq/:)+%.(V)+Gn5p.5p)

(18)

Sabendo-se que ¢ =g —(p entio g =¢. Além disso introduz-se as derivadas de

estabilidade:

(19)

<

E

<

Io ol
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Por questdo de simplicidade, de modo que possamos desacoplar ambas as equacdes, sera

desprezada a influéncia de Cmc , supondo que as velocidades de variagio de angulo de
ataque sejam suficientemente fracas de modo que os efeitos ndo estacionarios ndo venham a

se manifestar. Assim o nosso sistema de equagdes linearizadas para o periodo curto fica:

. i 5
Fe.cos(ae ta, )= E.pe .S.Ve .CDe +m.g.seny,

3 | , (21)
E.pe .S.Ve 'CLe =m.g.CcoSYe —Fe.sen(ae +aF)

S

av _dy

=0, dividindo as equagdes (21) segue que:
di - di q (21) segue q

Porém como no equilibrio y.=0 e ——

m.g—Fe.sen(ae +aF) - CLe

= =E, (22)
Fe.cos(ae +aF) CDe

m.g (23)

E,'=E,+t ta )=
e etigla, +a.) Fe.cos(a,+a )

Assim, obtém-se o seguinte modelo para as equacdes do movimento longitudinal:

@
% =M A —MOp.0p—MMy

(24)

=q— [ oos(a +a )+La]a—LV 5

Como mencionado acima, as fun¢des de transferéncia sio uma ferramenta muito util na
analise de sistemas de controle. Dai, para se obté-las, aplica-se a Transformada de Laplace em
cada uma destas equagdes e em seguida divide-se as mesmas pela deflexdo do profundor,

agrupando-as de forma a obter-se:
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s, Ls
g S.Ve +mq. v, +m5
5 2 ﬁ g Lia g (25)
P S +(Ve W+mq)'s+m‘1'(% W)Hn&
Loy | g Ls
g S.m5+(Ve W)m& ., M
5 g 26)

o, 2 la la | &
P S +(Ve H%'E,+mq).s+mq.(l/e Ve.E,)+ma

Neste estudo estar-se-a envolvido basicamente com a equacgdo (26), ja que os critérios
analisados relacionam-se com principalmente com a velocidade de arfagem. De posse entdao
das derivadas de estabilidade e dos demais parametros dispostos no apéndice A, de cada uma
das aeronaves (exceto para o Treinador a Jato), pdde-se chegar as fungdes de transferéncia de
velocidade de arfagem utilizadas nas simulagdes, inerentes aos critérios a serem abordados no
proximo capitulo. A funcao de transferéncia relativa ao Treinador a Jato foi fornecida pelo
IAE/AEV, o qual a obteve diretamente através da técnica de identificagdo de parametros, que
consiste em obter a melhor curva que se ajuste a curva descrita pelos dados obtidos em

ensaios em voOo. Além disso, esta funcdo de transferéncia, diferentemente das demais,

relaciona a velocidade de arfagem com a forca aplicada no manche Fg,,
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IV-Apresentacio teorica dos critérios

IV.1-Critério da Abordagem Classica para qualidades de

pilotagem

Medidas tradicionais de qualidades de voo baseam-se na hipotese de que as respostas de
periodo curto sdo de segunda ordem. Segundo a expressdo (27), onde E(s) e C(s ) sdo
respectivamente a entrada e a saida de um sistema, & € o coeficiente ou razdo de
amortecimento do sistema € s € a freqiiéncia natural ndo amortecida, isto €, a freqliéncia

que o sistema oscilaria se o amortecimento fosse reduzido a zero:

C(s) w,

E(s) $*+2L.0,.5+0

27

O comportamento dindmico dos sistemas de segunda ordem pode ser descrito em fungao

destes dois parametros,cujas relagdes estdo ilustradas na figura 5.

NOTE: | N {... ?

Uy

W=, ] —C*
ny -

ot Hl _ F
Ll}‘.wo - “:'-._ -

—n -—

|

Figura 6 - Relagdes entre freqiiéncia, freqiiéncia natural ndo-amortecida e razao de

amortecimento.



27

Se 0< & <1 o sistema ¢ dito subamortecido, com sua resposta transitoria oscilatoria;

Se & =1 o sistema ¢ dito criticamente amortecido;e

Se &>1 o sistema denomina-se superamortecido.

Nestes dois ultimos casos ndo ha oscilagdo da resposta transitéria e se =0 a resposta
transitoria nao decai.

No caso deste estudo, onde o sistema subamortecido ¢ uma aeronave, ¢ desejavel que a
resposta transitoria seja suficientemente rapida e amortecida, exigindo um restrito dominio
para &. E importante destacar que sistemas subamortecidos com valores de amortecimento
muito baixos geram valores altos de pico de oscilagdo, assim como valores muito altos
acarretam em respostas muito lentas. Sistemas que apresentem o mesmo valor de & e
diferentes wps apresentam o mesmo padrao oscilatorio,isto €, mesma estabilidade relativa.

As fungdes de transferéncia que descrevem aeronaves implementadas sdo tipicamente de
ordem superior e por isso sdo de dificil interpretagdo pela ferramentas analiticas comuns e

inapropriadas frente aos requisitos das normas militares( Ref. [1] e[2]).

O ajuste por sistemas equivalentes é aplicado as dinamicas de periodo curto somente, em
que modelos longitudinais de sistema de ordem superior (HOS) sao reduzidos a forma
de sistemas equivalentes de ordem reduzida (LOES), omitindo-se as dinimicas de
periodo longo. Para exemplificar, a expressao (28) ¢ um modelo de funcio de
transferéncia longitudinal de um LOES descrevendo a resposta de angulo de atitude

para deflexido do profundor é escrita como:

1 y\,—Ts
o(s) Kq(s+T02 )e

S5(s) S(Sz+2.§.a)n .S+a),f)

(28)

Um processo computacional de ajuste de curvas de ganho e fase do diagrama de Bode ¢ o
responsavel por ajustar a resposta em freqiiéncia da funcao de transferéncia dada pela equacao

(28) com a original de HOS.
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Gain B

[LOES - T, free] | Hos

Phase deg
8

-135 |

-180 |- S
-225 - i =
0.1 1 10

Freauency rad/sec

Figura 7 - Exemplo de comparagdo entre respostas de sistema de ordem reduzida e de ordem

superior.

Este processo ¢ realizado sobre um limitado dominio de freqii€ncia enquanto as variaveis de

q(s) Kq,To2,Es,s, T sdo verificadas. Ao atraso de fase ¢~ ¢ desejado que se aproxime do
atraso de fase acumulado das dinamicas adicionais do HOS, como filtros e demais elementos
dindmicos.

Tez € 0 atraso de fase da resposta do angulo de trajetoria em relagdo ao angulo de atitude.
Também denominado atraso de incidéncia, Ty, atua de forma preponderante na determinagao
das caracteristicas de pilotagem da aeronave. Para aeronaves cldssicas subsoOnicas, Ty
permanece constante sobre o envelope de voo, e conseqiientemente a dinamica de periodo
curto também para um dado & e w,s , sendo por isso um parametro que ndo recebera muita
atencdo no passado. Entretanto, com o crescimento do tamanho das aeronaves e dos envelopes
operacionais em altitude e nimero de Mach, a variacao da inclinagdo da curva de sustentagao

se tornou significativa. Assim, a variagdo de Ty, sobre o envelope de voo de aeronaves de alta
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performance modernas ndo devem ser ignoradas, se tornado um parametro tdo importante

como &g € W,

Como ao longo das pesquisas notou-se que a provisdo correta de Ty, garante respostas
adequadas de aceleragdo normal n,, 4ngulo de ataque o, velocidade de arfagem ¢ e ¢ . Para

avaliacao de qualidades de voo, as freqiiéncias m,s e amortecimento & de periodo curto,
determinadas a partir do modelo de ordem reduzida (LOES), sdo comparados com o

requisitos da Ref. [2].

Requisitos de qualidades de voo para aeronaves civis e militares.

Os requisitos militares das Referéncias [1] e [2] contém guias numéricos de projeto que
resultam em qualidades de vdo que sdo adequadas para a missdo planejada. A maioria dos
requisitos para aeronaves civis € escrita em termos gerais sem apresentar guias
numericamente definidas de projeto. Assim, no processo de certificagdo de acronaves civis as
autoridades certificadoras usualmente seguem guias dispostos nestas referéncias.

Essas regulamentagdes tém por objetivo fundamentalmente garantir as qualidades de voo
necessarias para o desempenho adequado da aeronave no cumprimento da missao que lhe foi
imposta. Bem como para a seguranga do voo, negligenciando os detalhes de projeto referentes

a implementagao do sistema de controle de vdo, para quaisquer tipos de avides e fases de voo

da missdo.

Atualmente essas regras sao direcionadas a avides equipados com controle de cabine os quais
produzem essencialmente momentos de arfagem, momentos de rolamento e momentos de
guinada. Requisitos complementares ou alternativos devem ser impostos pelas autoridades

certificadoras no caso de haver outros tipos de controle de cabine.
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Amortecimento e Freqiiéncia de Periodo Curto

A Ref.[1] requer que a freqiiéncia natural ndo-amortecida equivalente de periodo curto
Mnsp, esteja dentro dos limites apresentados nas figuras 8 a 10, para as trés categorias de

fase de voo e niveis de qualidades de pilotagem. Para isso adota um parametro E,
o

obtido pela expressao (29):

n_n_ V"
=—= (29)
a a gy
Estas figuras mostram como valores adequados de o, estdo relacionados a n .
a
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Figura 8 - Requisitos de pardmetros de periodo curto para categoria A.
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Figura 10- Requisitos de pardmetros de periodo curto para categoria C.

Embora os requisitos FAR nio estipulem especificamente limites para o,y , na pratica

usual de projeto, adotam-se os requisitos militares.

Também segundo a Ref. [1], o amortecimento equivalente de periodo curto &, deve estar

dentro dos limites apresentados na tabela 4.
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Tabela 4- Limites para o coeficiente de amortecimento.

B img Ratlo Limbis -
MIEL-F-S7ASC
Categuey Acand O Flighs Phages Ciategary B Flight Phases
Lavel MEnirniem Reliaamimy k| nkian Maximum
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Observa-se na tabela 4 que razées de amortecimento maiores que a unidade sao
admitidos. Este tipo de amortecimento indica que o0 modo de periodo curto se degenerou

em duas raizes estaveis.
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Figura 11 - Regido aceitavel no plano complexo s para o, € § .
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Para aeronaves que dispensam sistemas de aumento de estabilidade, pode-se, na figura

9, omitir o termo equivalente.

Assim a primeira avaliacio que constitui o Critério de Abordagem Classica é composta
das figuras 8, 9 ou 10 , conforme a categoria em questio, e da tabela 4. Para efeito de

atribuicio adota-se o pior resultado entre estas.

A segunda avaliacao que constitui o Critério de Abordagem Classica, sugerida pela Ref.

[2], basea-se na figura 12.

104 10+ 10+
mSPTQ_ afgyTQ_ C%PTQ-
Tevel 1 - -
Level 2 kel
Level 1
14 14 11 Levd 2
] Level 3 ] Level 2 ]
| | Lewel 3
. Lewel 3 .
Levd @, min 1 {4 lod Qas  @nin (V7)nin
1 10mds 1 LICIV 087 038
. - LI 00 028
2 06rads 2 LIGCIV 060 0%
3 - ILII 040 014
0’1 | | IIIIIII | | | 0’1 T T IIIIIII T LI | 0’1 T T IIIIIII L] LILI
01 1 01 1 01 1
S S S
Categry A Categry B Categry C

Figura 12 - Requisi¢des para dindmica de periodo curto envolvendo @, ,To: € G.

Na figura 13, aparecem requisitos para o denominado pardmetro de controle de
antecipagdo (CAP), e é a base para a terceira avaliacdo que constitui o Critério de
Abordagem Classica. Este parametro, na pratica, substitui os requisitos envolvendo ®,
e & para aeronaves de ordem superior, e, assim como a figura 12, busca consisténcia
unindo elementos tanto do numerador e do denominador de G(s). Entretanto para
aeronaves nio implementadas, isto é,classicas, recomenda-se continuar seguindo as

figuras 8, 9 ou 10.
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Em um projeto preliminar ¢ aceitavel utilizar a seguinte equacio para estimar o valor
de CAP:

2
g.a)s 'Tl92

CAP = 7

(30)

onde @ygq € afreqiiéncia natural de periodo curto

Esta figura 13 mostra como valores adequados de CAP estdo relacionados a razao de

amortecimento de periodo curto para varias categorias de fase de voo e niveis de qualidades

de pilotagem.
10 5 10 5 10 o
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Figura 13 Requisi¢des do pardmetro CAP em relagdo a dindmica de periodo curto.

Os requisitos de amortecimento de periodo curto se aplicam as condi¢des de controles de
manche fixo e manche livre. Os controles de manche fixo se aplicam a aeronaves com
sistemas de controle tanto irreversiveis como enquanto o piloto mantém os comandos fixos
em uma posi¢do. Os casos de manche livre se aplicam a aeronaves com reversibilidade de
comandos, enquanto o piloto ndo interfere nos mesmos.

Matematicamente estes parametros estao relacionados com a margem de manobra, dimensdes
gerais da aeronave, a corda média aerodinamica e o raio de giragao adimensional em torno do

eixoy.
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IV.2-Critério de Gibson

Introducio

O Critério de Gibson surgiu da necessidade de como se projetar um sistema de aumento de
estabilidade que tanto fosse capaz de dotar uma aeronave de qualidades de vdo e de pilotagem
aceitaveis, como garantisse ainda a menor suscetibilidade possivel ao PIO . Este ¢ um
problema que tem ganhado crescente urgéncia a medida que sistemas de controle do tipo “f7y-
by-wire” ficam mais comuns. Inicialmente, na década de quarenta, executou-se um estudo
analitico bastante extensivo das caracteristicas de resposta longitudinal de vérias aeronaves
contemporaneas a Segunda Guerra Mundial, cujas qualidades de voo e de pilotagem ja eram
bem conhecidas. Dai comecaram a emergir padroes que fizeram Gibson ser capaz de
identificar parametros importantes na determinagdo das qualidades de pilotagem as quais os
pilotos sdo mais sensitivos. As pesquisas de Gibson resultaram em dois critérios relacionando
as qualidades de pilotagem longitudinais. O Critério “Dropback” relaciona-se a resposta do
angulo de atitude (0) ao comando do piloto e ocupa-se na avaliacdo das qualidades de
pilotagem. O Critério “Phase Rate” esta ligado a freqiiéncia desta resposta. Particularmente
este ultimo esta atento a forma como varia a fase com a freqiliéncia nas vizinhancas da fase de
—180° . Este pardmetro ¢ um forte indicador da suscetibilidade da aeronave ao PIO, ja que a
freqiéncia correspondente a fase de —180° define a fronteira entre a estabilidade e a
instabilidade. E muito importante destacar que apesar deste critério ser expresso em termos
usuais da aeronave cldssica, o mesmo ¢ totalmente aplicavel a aeronaves com sistemas de

descri¢dao de ordem superior.

Consideragoes preliminares

E sabido que conforme aumenta a complexidade de uma aeronave em fungio de seu sistema
de controle de v6o, seu comportamento dindmico se distancia mais do correspondente a um
de segunda ordem classico. Por isso, embora as caracteristicas basicas do modo de periodo
curto possam estar corretamente dimensionadas, ¢ bem possivel que suas caracteristicas de
resposta dos angulos de atitude (0) e o de trajetdria (y) estejam inaceitaveis, pelas seguintes

razoes:
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e As dinamicas de um controle de vo6o podem introduzir modos adicionais com

freqiiéncias proximas do modo de periodo curto; e

e E perfeitamente facil de, inadvertidamente na busca pela satisfacdo dos requisitos, se
modificar as caracteristicas de resposta da atitude caso o sistema de aumento de
estabilidade ndo dé a devida énfase ao seu comportamento.

/4

E interessante notar que a raziao entre o pico velocidade de arfagem e seu valor

o A . )
estacionario (——) niao depende somente do amortecimento de periodo curto mas
s

também deste atraso de tempo Ty, , cuja influéncia tipica consiste no aumento do valor

de pico.

Relagoes basicas inerentes ao Critério Gibson

Antes de tudo deve-se compreender o que vem a ser um “dropback”(DB): A dindmica de
resposta de arfagem a uma entrada degrau unitdrio mantida por 5 segundos geralmente
descreve a curva A da figura 14, de forma que quando retirada esta entrada, descreve o
“dropback”(DB) do angulo de atitude (8) para um valor estacionario. Alternativamente, se a
dindmica de resposta de arfagem ¢ lenta, segundo a curva B, entdo o comportamento reverso ¢
0 que ocorre, observando-se assim um pico de arfagem que se mantém por alguns segundos.
Uma referéncia til para esta analise ¢ a resposta dada pela equagdo 0(t)=qs.t , correspondente
com a de um integrador puro e que claramente nao manifesta nem um “dropback” nem um
pico. Assim o valor do “dropback” de atitude (DB) e dado pelo deslocamento entre a parte

linear da curva de resposta e a esta referéncia.
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Figura 14 Caracteristicas tipicas de resposta de velocidade de arfagem a uma entrada degrau

unitario mantida por 5 segundos.
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As relagdes basicas essenciais entre as respostas os angulos de atitude (0) e de trajetoria (y)

estao indicadas na figura 15:

B~ wn
i)

Pitch attitude @ (deg)
Flight path angle y (deg)
(43 ]

1 1 1 |

-1 L—‘E"j L_ 1 2 3 4

Time ¢ (sec)

Figura 15 -Tipicas respostas de angulos de atitude e de trajetéria para uma entrada degrau

unitaria.

Pode—se observar que o valor do DB ¢ obtido na extrapolagdo da resposta estacionaria no eixo
da atitude. Os angulos de atitude () e de trajetoria (y) diferem-se pelo angulo de ataque (a ),
tal que B=y+ a. No regime estacionario, apds o decaimento do termo transiente de periodo
curto, tanto as respostas do angulo de atitude quanto do angulo de trajetoria sdo lineares e

paralelos a resposta integral pura definida pela equagdo 0(t)=qs.t.

Agora, a extrapolagdo da resposta estacionaria do angulo de atitude no eixo do tempo fornece
uma medida temporal equivalente para DB, denotada por DB/qs. Similarmente, a extrapolagao

da resposta estaciondria do angulo de trajetéria neste mesmo eixo define o pardmetro

chamado “flight path delay “(t,), donde segue que:

_DB _5 b5
ng = 7. +1y (31) onde £y = Z.ws (32)

Gibson mostrou que estas simples relagdes sdo criticamente importantes ao projeto de boas

qualidades de pilotagem. Como as aeronaves estudadas eram classicas, suas dindmicas de voo
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eram diretamente derivadas das forcas aerodinamicas atuantes. Seus dominios de carga alar e
de inclinacao da curva do coeficiente de sustentagdo (Cl) por a assumiam valores de forma
que as caracteristicas de resposta do angulo de atitude da aeronave eram naturalmente boas,
implicando que o atraso de incidéncia Ty, apresentava um valor similar a t, , pelos valores
tipicamente baixos para o DB. Logo a resposta do angulo de trajetéria se mantinha bem
proxima a do integrador puro. Desde que os envelopes de voo daquelas aeronaves eram
relativamente limitados frente aos padrdes atuais, suas propriedades aerodindmicas eram
razoavelmente constantes e as relacdes entre as respostas dos angulos de atitude e de trajetoria
também o eram. Como o peso das aeronaves,assim como a altitude e a velocidade dos
envelopes de voo cresceram bastante tal que Ty, tornou-se mais varidvel segundo uma grande
gama de valores, ocorreu que o comportamento de 0 e sua relacdo frente a y tornou-se menos
previsivel. Conseqiientemente as propriedades das caracteristicas de respostas nas quais 0s
requisitos se basearam ficaram cada vez mais inapropriados a aplicagdo em aeronaves
modernas. O Critério de “Dropback™ de Gibson se dirige a este problema diretamente e fez

uma importante contribui¢cdo a avaliacao de qualidades de pilotagem.
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IV.2.1-0 Critério “Dropback”

O Critério “Dropback” do angulo de atitude, como originalmente foi proposto por

. - - - «  Ym :
Gibson, consistiu na definicdo de valores limites para as razdes ——e em regime

ds  9s

estacionario. Na figura 16 estdo indicados os requisitos para qualidades de pilotagem

satisfatoria.

Confinuous
bobbling

q,/;

3

N
N\

r Region of \ Abrupt bobble

Sluggish response - satisfactory tendency
(attitude overshoot) response \

L

A 1 4

0.4 0.2 0.0 0.2 0.4 06
DB/, (sec)

Figura 16- Critério Gibson "Dropback".

Convém destacar:

: Am < s . o
e Se o pico de =+ < 1.0entdo ndo é possivel obter e assim ndo se pode

ds s

obter qualidades de pilotagem satisfatorias;

e Gibson redefiniu posteriormente este critério de forma que ¢ aceitdvel um

in g : m
DB=0. Neste caso a regido satisfatoria colapsa com o eixo —— ¢ mesmo se

qs

DB ndo for encontrado precisamente ¢ aconselhdvel errar para o semi-eixo

positivo de ; €

S

e O valor aceitavel para o pico de variagdo em arfagem obedece ao intervalo



42

1V.2.2-0O Critério “Phase Rate”

Mesmo quando as qualidades de voo e pilotagem de uma aeronave implementada de ordem
superior estao aceitaveis € possivel que suas caracteristicas de ganho e de fase de sua resposta
sejam tais que a introdugdo do piloto na malha implique na ocorréncia de PIO. E sabido que a
ocorréncia de PIO ¢ determinada pelo grau de compensacdo que o piloto instintivamente
aplica na malha de controle da aeronave em vo6o. Esta compensagdo ¢ determinada pelas
caracteristicas de ganho e de fase da malha fechada a freqiiéncias proximas a freqliéncia de
ressonancia do piloto humano. Gibson, como sabido, também esteve investigando o problema
de PIO em aeronaves historicamente satisfatorias e identificou as caracteristicas de ganho e de
fase de q que devem ser evitadas. Isto culminou em uma util ferramenta de avaliagdo da
suscetibilidade ao PIO, que complementou o critério anterior e foi denominado Critério

“Phase Rate”.
Este critério ¢ bastante similar ao Critério Neal-Smith porém nao requer para sua avaliagdo a
funcdo de transferéncia do piloto. Este critério estd diretamente relacionado a freqiiéncia de

cruzamento de fase da resposta de q a malha fechada.

A figura 17 abaixo mostra a resposta em freqiiéncia de q da malha fechada versus a

propria freqiiéncia.

B

Attitude
gain (dB) Attitude phase (deg)
-240 210 ¢ -1B0 o -150 -120 507 & 60
T JT‘ T : v i T T 1
Pilot ;
PIO gain ; :
margin % _KJ
. > i 0,
o Gzt

Region _1g
of PIO
activity

—e— L OS response
—v— HOS response

-32

Figura 17- Resposta em freqiiéncia do angulo de atitude.
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Nesta figura observa-se o ponto de cruzamento e sua freqiiéncia correspondente (of), e

do qual pode-se obter a expressao para o "Phase Rate" PR:

PR = (Zz ¢) (33)

Gibson estabeleceu que, idealmente, PR < 100 4]2 sdo os valores adequados para

se evitar a ocorréncia de PIO com uma razoavel margem de certeza.

£90 ! ! ‘ R ! ! ! !
& 300
—
)
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E :
o X Region of
g moderate PIO
5 3 : . : :
- : LLow order aircraft
0 N M e T R L [N IR

00 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20
180 deg phase lag frequency (Hz)

Figura 18- O Critério"Phase Rate".

A figura 18 resume o critério em questdo e geralmente requer que o ponto de
cruzamento ocorra no minimo préximo de 1 Hz, podendo porém ser maior que 2 Hz ou mais,

e que PR deva ser mo minimo 100° /Hz.
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IV.3 Critério de Largura de Faixa

Embora a andilise dos resultados de um sistema equivalente de ordem inferior (LOES)
exija cautela, esta se tornou uma aceitavel ferramenta para a simplificacdo de modelos
matematicos de aeronaves implementadas de ordem superior (HOS). Também se
consolidando a base para a fundacao de certa quantidade de critérios de avaliacao de
qualidades pilotagem e de PIO no dominio da freqiiéncia. O Critério Largura de Faixa é
talvez o mais conhecido desses e é especialmente util para aplicacio em aeronaves

implementadas de ordem superior com respostas dinAmicas nio classicas.

Introdugao

Historicamente o Critério de Largura de Faixa ¢ uma evolugdo do Critério de Neal-Smith, o
qual especificava que a minima largura de banda da variacdo de arfagem em rastreamento
deveria ser de 3.5 rad/s. Este entdo foi criticado por defender a fixagao deste valor o qual nao
¢ apropriado para todos os tipos de aeronaves, em todas fases de voo. Subseqiientes pesquisas
de resposta em freqiiéncia para qualidades de pilotagem levaram ao desenvolvimento de

Critério de Largura de Faixa, de autoria principal de Hoh.Mitchell e Hodgkinson.

O controle de largura de banda de uma aeronave ¢ criticamente importante para uma boa
pilotagem e ¢ facilmente modificada pelo sistema de controle de véo (FCS), intencionalmente
ou ndo. Seu controle ¢ uma atividade 4rdua pois se altera conforme a variacao de variaveis das
entradas e saida envolvidas. Os autores deste critério estabeleceram que uma medida de
qualidade de pilotagem ¢ sua margem de estabilidade quando operada numa tarefa de
rastreamento de malha fechada com inclusdao do piloto. A freqiiéncia maxima na qual este
rastreamento de malha fechada pode tomar sem comprometer a estabilidade estd ligada a
largura de banda. Dai segue que uma aeronave com grande largura de banda ird usufruir um

melhor desempenho .

Para aplicagdo deste critério , assume-se um modelo de LOES e o parametro avango de fase

(“phase delay”) exerce um importante papel na defini¢do de largura de banda.
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O efeito da largura de banda de variagdo de atitude na pilotagem

Como ja mencionado, rastreamento ¢ geralmente ¢ considerado um dos aspectos mais criticos
da pilotagem longitudinal. Esta tarefa assume que o piloto feche a malha de atitude ao redor

da totalidade da aeronave implementada como na figura 19.

' Pitch atiitude Pitch attitude Pitch attitude Piteh
reference . error demand Aircraft attltu‘de
—> — n —» Delay ———— :

z s ¥ " Fully augmented pitch
X ' attitude ransfer function

Pilot dynamics e

Pitch attitude feedback

Figura 19- Modelo simplificado de malha fechada para tarefa de rastreamento em arfagem.

E importante chamar a atengdo para o fato de que ,em geral, baixas larguras de banda nio
conduzem a boas qualidades de pilotagem, especialmente em tarefas de alto ganho. Por isso,
quando o piloto fecha a malha de controle em torno de uma aeronave de baixa largura de
banda, o sistema piloto-avido se torna instavel, mesmo o piloto alcangando ganho
relativamente baixo. Ao contrario, para uma aeronave de alta largura de banda, este sistema s
ira alcangar a instabilidade com ganhos bem maiores. Esta instabilidade se manifesta como
um PIO. Sendo assim, isto claramente mostra como a largura de banda influencia o ganho
com o qual o piloto pode, em seguranga, controlar a acronave numa tarefa de rastreamento
em arfagem (“pitch tracking”), sem incidir em PIO. Por esta correlacdo, ao final deste item,na
figura 23, sera apresentado um critério de suscetibilidade ao PIO, resultado deste ponto de
vista. Para deixar bem ilustrado, tarefas tipicas de alto ganho incluem aproximacao,
aterragem, e operagao de reabastecimento em voo (recebedor). Contudo ¢ essencial considerar
que cada piloto realiza tarefas similares em niveis de ganho significantemente diferentes de

forma que ha pilotos de alto ganho e de baixo ganho.

Em decorréncia das vantagens de uma aeronave dispor de altos valores de largura de banda,
os projetistas de sistemas de controle de v6o compartilham da tendéncia de aumenté-la além

do praticavel, ou seja, além dos limites dindmicos naturais. Isto requer bastante cautela, pois
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assim exige-se altos ganhos de controle, cuja magnitude cresce com a extensao da largura de
banda, e, inevitavelmente, solicita um alto desempenho de seus componentes. Logo, este
aumento da largura de banda precisa ser adequadamente dimensionado conforme a previsao
de margens de estabilidade satisfatorias, de boas qualidades de pilotagem e dentro das
capacidades fisicas do avido, sem acarretar em demandas e graus de dependéncia excessivos

do desempenho dos componentes do sistema de controle de voo.

Definicao da freqiiéncia de largura de banda wgw

|7 | Gain dB

(87) Phase deg

-270
01 02 03 04 05 060708091

(5}

Frequency « rad/sec

Figura 20- Defini¢do da freqiiéncia de largura de banda wgw.
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“Phase Bandwidth “@gw phase

Com referéncia a figura 17, a “phase bandwidth” ¢ definida como a freqiiéncia na qual a
margem de fase ¢ de 45°, ou seja, € a freqiiéncia na qual a curva de fase no diagrama de Bode

passa pela primeira vez por —135°.

“Gain bandwidth” ®@w gain

Com referéncia a fig 17, o “gain bandwidth” é definido como a freqiiéncia na qual a
margem de ganho é de 6dB, isto ¢, correspondente a um ganho 6dB maior que o valor

correspondente a freqiiéncia de cruzamento de fase.

“Bandwidth ogw”

Para propositos de aplicacio ao critério, a freqiiéncia de largura de banda “Bandwidth
ww” ¢ definida como o menor dentre os valores de ®gw phase € ®BW gain - S€ OBW= OBW gain
a aeronave ¢ denominada limitada por margem de ganho,e se ®pw= ®w phase 2 Mesma €

denominada limitada por margem de fase.

Deve-se notar que o critério abordado acima esta ligado exclusivamente a variacao de
atitude. Como este critério continua evoluindo, sua aplicacdo tem sido ampliada para a
largura de banda de outros importantes parametros, como variacio do angulo de
trajetéoria . A definicio de freqiiéncia de largura de banda de outros parametros é

estabelecida de forma analoga a descrita,sendo a menor entre ®gw phase € OBW gain-

Defini¢do de “phase delay” t,, (atraso de fase)

O conceito de modelo de ordem reduzida para descrever a resposta ao controle de
variacao do angulo de atitude como dado pela equacio (28) provém do modelamento de
sistemas equivalentes de ordem reduzida (LOES) no qual o parametro atraso de tempo
t é utilizado para representar o atraso de fase acumulado de ordem superior. Um
programa de ajuste de LOES a resposta em freqiiéncia da aeronave de ordem superior

poderia ser utilizado para estimar o valor de t . Entretanto, como este programa nao
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esta disponivel para fins deste estudo, um método alternativo e simplista pode ser
adotado:

a “variacdo de fase“ devido ao atraso de tempo t é uma funcio linear da freqiiéncia,
sendo dada por ®= - 1. ®. Observa-se que, na vizinhanca da “Bandwidth ®gw”, 0
aspecto do diagrama de Bode para resposta de fase de um avido de ordem superior
coincide razoavelmente bem com o parametro “phase delay” v, . Conseqiientemente , a

expressao (34) fornece com uma boa aproximacio para o 1.

- (150 1180°)
Ph =7 (57 32w, 49)

(34)

onde 2mi3) € duas vezes a freqiiéncia neutra de estabilidade, isto é, a freqiiéncia de
cruzamento de fase(® = -180). Ja ®,,130 € a fase correspondente. Na aplicacdo do
critério toma-se t,, em detrimento de 7, 0 qual s6 pode ser estimado com ajuda de um
programa computacional de ajuste de LOES. E importante salientar que, como nem
sempre é possivel se obter 0 LOES de um sistema de controle, o parametro Tt as vezes é

indisponivel.

O Critério

O critério ¢ expresso graficamente como fronteiras de parimetro “phase delay” 1,, em
funcdo da “Bandwidth wpw” do dngulo de atitude . As fronteiras para a fase de voo A e
C sao apresentadas na figura 21 e figura 22, respectivamente, e como ainda nao foram
publicadas fronteiras correspondentes a fase B, esta nio podera ser analisada. Vale
salientar que desde a primeira publicacdo deste critério, o posicionamento destas
fronteiras tem sido objeto de extensos debates. A disposicio mostrada aqui é a

atualmente em vigor segundo a Ref [2].
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Figura 21- Requisitos do Critério Largura de Faixa para a categoria de fase A.

0.20 —r—r=—r——st =
= 3 s TR s
b Levela/_, T st 4 [ Flight Phase ‘ -
R I SR SN ) 1 N

/ Leveigil o A
7| O (EPL S S S R S \ 3 Yty {

0.0_0 e 1 L I L L n — i

T L T T T T

0.10

Tn (sec)

Bandwidth w,, (rad/sec)

Figura 22- Requisitos do Critério Largura de Faixa para a categoria de fase C.
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Além de classificar o aspecto de resposta para uma boa pilotagem, outra
importantissima aplicacio deste critério esta na avaliacio da suscetibilidade ao PIO. Isto
€ possivel pois, se as caracteristicas de ganho e de fase da largura de banda estiao
apropriadas, entdo as condicoes sdo favoraveis para uma reducao do risco de P10. Desta
forma, pesquisas realizadas a respeito desse fendomeno e focadas no Critério Largura de

Faixa reconheceram o critério de suscetibilidade ao PIO mostrado na figura 23 como

uma ferramenta bastante util.

0.4 , T
)
Q
2
N 03 -
>
o
o Susceptible to P10
]
@ 02 .
o PIO if flight path phase bandwidth wg,, <0.58 rad/sec
e
=
= PIO if
& 07 Fpichrate No PIO 1
L overshoot (pitch bobble if pitch rate overshoot >9dB)
== >12 dB
0.0 ' ' = J f
0 1 2 3 4 5 6 7

Pitch attitude bandwidth @y, (rad/sec)

Figura 23- Critério de Suscetibilidade ao PIO.
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IV.4-Controlador Longitudinal C*

Com a idéia que os pilotos estdo mais interessados na variacdo de arfagem a baixas
velocidades e na aceleracdo normal a altas velocidades, Malcom e Tobie propuseram um

critério em termos do parametro C*, conforme definido pela expressao (35):

C*=n, +-07 (39)

onde nz é o fator de carga normal ao piloto ¢ Vo ¢ a velocidade do escoamento nao
perturbado na qual o fator de carga n, se iguala a variagdo em arfagem q (geralmente tomada

como 400 ft/s, ou 122 m/s).

O critério C* assim define a varidvel C* como uma combinacdo particular da aceleragdo
normal n, e de q. Qualquer sistema de aumento de controle e estabilidade que inclua uma
aceleragdao normal com uma realimentacao de variacao de q refere-se ao controlador C*.

Através da identificagdo de padrdes de resposta adequada em andlise dos ensaios com
aeronaves de reconhecidas qualidades de pilotagem, Malcom e Tobie estabeleceram as
seguintes fronteiras da figura 24, dentro das quais a curva de resposta da aeronave investigada

deve estar incluida:

Franteiras para o Critéria C*

1
o 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
termpa (3

Figura 24 Fronteiras do modelo C*.
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Pelo controle desta variavel, executa-se uma tentativa em encontrar um valor 6timo para
resposta C* a qual implique em 6timas qualidades de pilotagem. Como a variavel C* inclui
n,, as caracteristicas de resposta ao comando combinam ndo somente a variacdo classica de

comando ¢, como também um elemento de comando de n,, como pode ser visto na figura 25.

pilot C" command

command C* error m

SHAPING il
—_— FILTErg( } GAIN |—i ACTUATOR|—==  AIRCRAFT Am

AND GAIN

WASHOUT|_, normal acceleration
FILTER

pitch rate

Figura 25- Malha de controle com realimentacdo de q e n,.

Em geral as caracteristicas de resposta em aceleragdo sdo excelentes para analise de manobras

bruscas e favorecem aeronaves militares de combate.

Assim um controlador C* incorpora o incremento de amortecimento desejavel pela
realimentagdo de ¢, juntamente com as caracteristicas de resposta desejaveis para um sistema
de comando de aceleragdao. O ganho de realimentacdo em q ¢ escolhido de forma a fornecer
um bom amortecimento de periodo curto e o ganho de realimentacdo de aceleragdo o ¢ de

forma a prover melhor ajuste com a variacdo em arfagem na construg¢do de C*.

No esquema da figura 25, o filtro e o ganho de comando servem para fornecer uma boa
sensibilidade de controle e pilotagem. O filtro “washout” ¢ requerido para remover a
realimentacdo de aceleracdo estacionaria derivada de g através da atitude da aeronave,
evitando problemas de trimagem que poderiam ser resultantes. O ganho avangado pode ser

usado em combinagdo com o ganho de realimentagdo para otimizar o desempenho.

Deve-se dizer também que o controlador C* resulta em uma aeronave que ¢ mais estavel em
trajetoria do que em velocidade, como ¢ o caso de aeronaves convencionais. A falta de
estabilidade em velocidade faz o controlador C* menos desejavel para utilizagdo nas fases de

voo de aproximacao e pouso.
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V- Resultados e analise dos critérios

Feita a apresentacdo dos critérios até entio, aplicou-se cada um deles aos parametros
obtidos dos resultados das simulacées efetuadas através do programa Matlab6.0%. Estes
parametros podem ser consultados durante a analise que é feita a seguir para cada

acronave.

Como ja mencionado, estas simulacdes consistiram na geracio da resposta das
aeronaves frente a um sinal de teste de entrada executado por uma funcio degrau
unitario. Este desempenhou a funcio de representar uma perturbacio ao estado de
equilibrio das aeronaves, semelhantemente as que as mesmas estiao sujeitas tanto devido

a fend6menos na atmosfera, quanto a atuacdes bruscas nos comandos de arfagem.

Os resultados qualitativos gerais foram reunidos em tabelas buscando facilitar a visualizagao
das diferentes classificagdes oriundas de cada critério, bem como fomentar a comparagao

entre os mesmos. Ja que isto ¢ justamente o propdsito desta investigacao.

Com todas as aeronaves, para fins de aplicacdo dos Critérios de Gibson, se fez uso de suas

fungdes de transferéncia de ordem superior.

Com relagdo a suscetibilidade de PIO, os dois critérios, Critério Gibson ‘“Phase Rate” ¢
Critério Largura de Faixa, classificaram todas as aeronaves como livres de PIO, exceto o F4

que nao foi avaliada pelos mesmos.
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V.1-F4 “Phantom” com e sem amortecimento

A dinamica de periodo curto da aeronave F4 foi modelada segundo as malhas de controle e as

funcdes de transferéncia apresentadas a seguir, para cada configuracao:

0083+ 50465 +HG0 Os q

h 4

R

a76 95 1103547 106 2-4 953211 .15
(5 F4

Figura 26- Malha referente ao sistema de controle da aeronave F4 sem amortecimento.

Q08350496 24+60 O3 q
276 0sH 11035+ T 106524 063211 15

=) Aeronave Fd

K

Zanho

Figura 27- Malha referente ao sistema de controle da aeronave F4 com amortecimento .

Fungdes de transferéncia utilizadas:

o Configura¢ao sem amortecimento:

CH(s) _-1333 5" +1.239¢005 s> + 19626005 s* + 1444 s
5(s)  8769s* +1103s° +7106s> -4.953 s- 11.15

(36)

qs) _ 9983 s> +5046 5* +60.9 s
o) 876.9s* +1103 s> +7106s> -4.953s-11.15

(37)
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o Configuragdo com amortecimento:

-1.169.10° s® +9.387.107 s7 +2.916.10% s® +2.431.10° s° +2.075.10° s*

C*(s) _ +1.958.107 s® -2.152.10° s? - 1.612.10% s

5()  7.689.10° s® +1.069.107 s7 +2.912.107 s +9.225.107 s° + 8.633.107 s*

+2.051.10° s> -2.15.10° %> -574.5 s + 124.4

(38)
(S) 3 2
qs) _ 9983 s° +50465° +60.9 5 (39)
6(8) 87695 +11090 s> +12150 s> +56.46 s - 11.15
O(s S
de onde ( ) = lﬁ (40)
o(s) s 0(s)
Os seguintes resultados foram obtidos durante a avalia¢do de cada critério:
Critério C*:
Grafico C* com & sem amortecimento
25 T T T T T T T T T
— F4 com amrecimento
—— Fronteira C*
—— Fronteira C* -
—— F4 sem amortecimento
g
DS 1 1 1 | 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 [ T g q 10
Tempo (5]

Figura 28- Comparagdo da resposta com as fronteiras do Critério C*.
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Segundo o Critério C*, que particularmente so foi aplicado a resposta da aeronave F4
“Phantom” , de classe IV, a aeronave oferece um desempenho claramente inaceitavel,
principalmente na auséncia de um elemento de amortecimento em sua malha. Este
elemento consiste numa realimentacio da variavel de saida acrescido de um ganho de
realimentacio. Pode-se perceber pela figura 28, que a curva de resposta desta aeronave
nio é capaz de se manter dentro das fronteiras sugeridas pelo método, principalmente
no que tange ao pico maximo da variavel C*. A partir dai ficou evidenciada a utilidade
deste critério na avaliacdo preliminar das qualidades de pilotagem de uma aeronave,
frente a uma perturbacio abrupta. Assim podendo servir também de subsidio a uma
analise de compatibilidade entre o envelope de voo proposto em projeto e os limites
estruturais da nova aeronave, bem como para mostrar a necessidade de ajustes de
projeto. E foi justamente o que se pode ver pela clara melhoria proporcionada pela

configuracio do F4 com amortecimento, apesar de ainda nio satisfazer o critério .

Critério de Gibson “Dropback”:

Grafico Gibson Dropback F4

1 EI T T T T T T T T T
E ' ' ' ' e ‘felu:u:idade de Arfagem
! ! ! ! " | — Angulo de Trajetdria teta
. . . . .| — Integradar Puro
Bp------ romte romte romtte i Dl T T T inbiaielelen
CY SRR SRS SR SONNNS SO SUNA SSSIS SIS SIS S
o , , , , | , , , ,
= . . . . | . . . :
é 4 _______ | L e | | P R - e, ol p—
Ell . . . . | . . .
e =R
3 i U
2 I I I I i i i i i
0 1 2 3 4 5 B 7 i 9 10
Tempo(s)

Figura 29- Grafico da resposta de q para o F4, para fins de aplicacao do Critério de Gibson

“Dropback”.
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Pelo Critério de Gibson também se analisou as duas configuracdes de amortecimento. As

respostas do caso com amortecimento podem ser apreciadas na figura 29, e ambos os

. No Ciritério “Dropback” , esta aeronave se situou

resultados estdo apresentados na tabela

bastante distante da regido satisfatoria, prevendo um comportamento excessivamente

éncia do alto valor de DB obtido, o

avel. Isto é decorr

que ¢ indesej

2

oscilatorio como resposta

qual se mostrou mais exagerado ainda na configuracdo sem amortecimento. Neste caso ja se

esperava obviamente um valor maior de qm, gracas ao menor amortecimento envolvido.

Tabela 5-Dados utilizados para o Critério de Gibson "Dropback".
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Como se pode observar nas figuras 30 e 31, as fases de sua resposta jamais cruzam o valor de

— 180°, o que impossibilita a aplicagdo do Critério Gibson “Phase Rate”.

Disgrama de Bode F4 sem amortecimerto
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Figura 30 -Diagrama de Bode de q relativo a aecronave F4 sem amortecimento, para fins de

aplicacao do Critério “Phase Rate”.
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Diagrama de Bode F4 com amartecimento
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Figura 31-Diagrama de Bode de q relativo a aeronave F4 com amortecimento", para fins de

aplicacdo do Critério “Phase Rate”.
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ivel 3 confirmaram os baixos indices

Oes de n

as atribuig
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configurag
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desta suficiente para satisfazer nivel 1, talvez por

classificagdo da figura 7 , que considerou w,

,

este diagrama ser mais antigo ¢ por isso menos rigoroso. E importante salientar que o

do aceitavel que o valor de

cm

J4

resultado da configuragdo sem amortecimento foi tdo aqu

amortecimento situou-se abaixo do prescrito na observagdo integrante desta figura (deveria

de 0.6 rad/s).

4

ser no minimo



Tabela 6 -Dados utilizados para a abordagem cléssica.
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Freq. Atraso de Ter* o
Aeronave Natural fase Tp, (ciclos) & Vo (m/s) n/a
(H2) (s)
F4 com 0.60 2.00 0.90 1.70 267.0 13.62
amortecimento
F4 sem 0.45 2.04 1.22 0.22 267.0 13.35
amortecimento

Estas conclusdes eram esperadas, ja que historicamente esta aeronave apresentou varias

deficiéncias de qualidades de voo e de pilotagem durante seu servigo. Apesar disto, sua

escolha foi proposital, a fim de melhor apreciar a avaliagao dada pelos critérios.

OBS: Apesar dos critérios de PIO aqui abordados ndo se aplicarem a esta aeronave, nem

como o Critério Largura de Faixa para qualidade de voo, a mesma usufrui a garantia de nunca

entrar em uma condi¢do de PIO devido sua natureza de resposta de segunda ordem (¢ uma

aeronave classica).

Enfim, abaixo na tabela 7, apresenta-se um sumario das atribuigdes recebidas pela aeronave

F4:
Tabela 7 - Resultados qualitativos relativos a aeronave F4.
Qualidades de Voo Suscetibilidade ao
PIO
Aeronave Gibson Largura Classica Gibson
(Fase A) C* Dropback de Faixa | Figura. | Figura8 | Figura. | Tabela | Phase | Largurade
13 12 4 Rate Faixa
F4 sem Naio satisfaz | “Continous
amortecim Bobbling” _ Nivel3 | Nivel 1 | Nivel3 | Nivel3 _ _
ento * * *
F4 com | Nao satisfaz | “Abrupt
amortecim Bobble _ Nivel2 | Nivel 1 | Nivel 2 | Nivel3 _ _
ento Tendency” * * *

* Nao cumpre nivel 1.
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V.2-Treinador a Jato com atuador lento

A dinamica de periodo curto da aeronave Treinador a Jato foi modelada segundo as malhas de

controle e as fungdes de transferéncia apresentadas a seguir:

1000 4 =152 q
— —— e —
S24+50z+ 1000 s+ 243 08s+10.76
Sinal de Filtro Antialias Atuadar Gis) Aeronave Xavante
excitacao

Figura 32- Malha de controle relativo 'a aeronave Treinador a Jato.

Os seguintes resultados foram obtidos durante a avaliacdo de cada critério:
Critério Gibson “dropback”:

Funcao de transferéncia utilizada:

qs) _ 27590 s + 36700
5 4 3 2 (41)
F5,(8) ¢ +7819s* +3054 s> + 19600 s* + 61480 s + 108700

Os resultados da analise da aeronave Treinador a Jato, de classe IV, mostraram-se
coerentes, segundo os trés critérios. Os resultados do Critério “Dropback” podem ser

apreciados na figura 33.

Grafica Gibzon Dropback Treinador a Jato

B e e P e e e e e e e e
3 __________________________________________________________________ —
— “elocidade de Arfagem
— Angulo de Trajetdria
ag oo ._ IntlegradorlF‘uro : _____ _
PR B e R T B B S B —
T H
E :
=3 1
LTS N S e _
L Rttt s LREEE L Rt EECEEEE FEPETEE EEP PP EEE R PP —
05[]
o LI I I I I I I I I
u] 1 2 3 4 E B 7 -1 q 10

Tempa(s)

Figura 33- Grafico da resposta de q para o Treinador a Jato.
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Conforme o Critério “Dropback” de Gibson, seu desempenho ¢ satisfatorio.

Tabela 8 Dados utilizados para o Critério de Gibson "Dropback".

DB/qg;s (s)

0.19

qm/qs

1.71

gs(rad/s)

0.34

gm (rad/s)

0.58

Aeronave

Treinador a Jato

bson “Phase Rate”

de Gi

ério

it

Cr

Diagrama de Bode Treinador a Jato
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Figura 34 - Diagrama de Bode de q relativo a aeronave Treinador a Jato.

Tabela 9 - Dados utilizados para o Critério de Gibson "Phase Rate".

“Phase Rate” (PR)

(grau/Hz)

22,57

Frequéncia de cruzamento (wy)

(Hz)

2.52

Aeronave

Treinador a Jato
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(42)

nador a Jato

=]

de -Tr

100

Frequencialradis)

10

O Critério de Largura de Faixa expressou um nivel 3, que ¢ uma classificagdo ainda mais
deficiente para suas qualidades de vOo. Isto denuncia um baixo valor de @y, (deveria ser
maior que 2.5 rad/s) e principalmente um valor alto encontrado para o 7 , que ndo deveria
passar de 0.05. Abaixo, na figura 35, pode-se ver como se obteve alguns dados inerentes ao

Critério Largura de Faixa
Fungao de transferéncia utilizada:

critério.

-0.08066 s> + 1.099 s + 3.252

Fs,(3) 0.062s* +1.131s> +2.688 s> +9.339s

0(s)

Diagrama de Bode -Angulo de Atitu
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Figura 35- Diagrama de Bode da resposta de & para o Treinador a Jato.



Tabela 10 Dados utilizados para o Critério de Largura de Faixa.

63

Frequéncia “Phase “Gain “pandwitdh” | “Time | “Phase delay”
Aeronave de bandwitdh” | bandwitdh” (0Bw) delay” (Tph)
Cruzamento (®BWphase) (wBWgain) (1)
(@)-(Hz) | (Ho) (H2) (Hz) (s) s)
Treinador a 0.59 0.43 0.21 0.21 0.12 0.12
Jato

Critério Abordagem Classica:

Entretanto o nivel 1 ndo é cumprido, mesmo que por pouco, de acordo com a abordagem

classica (categoria A), que lhe atribuiu nivel 2. Isto ocorreu pelo baixo valor de ®,Tep,

conseqliéncia de baixa w,, o qual também se mostrou na figura 12. Pela figura 8, seu

amortecimento mostrou-se um pouco menor que o adequado, apesar deste ser o valor minimo

da tabela 4. Este quadro aponta basicamente para a necessidade de se incrementar um pouco ¢

e O
Tabela 11 Dados utilizados para a abordagem cléssica.
Freq. Atraso de Ter*s
Aeronave Natural fase To (ciclos) & Vo (m/s) n/a
(Hz) (s)
Treinador a 0.48 0.40 0.19 0.35 167.2 42.60
Jato
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Enfim, abaixo na tabela 12, apresenta-se um sumario das atribui¢des recebidas pela aeronave

Treinamento a Jato:

Tabela 12 - Resultados relativos a aeronave Treinador a Jato.

Qualidades de Voo Suscetibilidade ao
PIO
Cléssica Gibson
Aeronave | C* Gibson | Largura de | Figura | Figura | Figura | Tabela | Phase | Largura
(Fase A) Dropback Faixa 13 8 12 4 Rate | de Faixa
Treinadora| _ | Resposta Nivel 2| Nivel | Nivel | Nivel
Jato satisfatoria | Nivel 3 * 2e3 2 1 Nao ha | Nao ha
* * *

* Nao cumpre nivel 1.
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V.3-Boeing 747

A dinamica de periodo curto da aeronave B747 foi modelada segundo as malhas de controle

e as fungdes de transferéncia apresentadas a seguir, para cada configuracao:

4 =036 q
e P
e S2+0.935+0.12
Sinal de xecitacao Stuadar B(2) Aeranave BT47
1000
F2+505+1000
Filtro Antialias

Figura 36- Malha de controle relativa 'a acronave B747.

Funcdo de transferéncia utilizada:

3.958 5% +1025s’ +8.984.10* s® +4.186.10° s° +9.633.107 s* +
q(s) _ 1.021.10° s* 1.348.10° s? +1.919.10° s + 5.603.10°
6(s) 1941547 +1.153.10% s® +4.846.10° s7 +1.22.10” s +1.786.10% §°
+1.358.10° s* +3.471.10° s +5.988.10° s +5.479.10° s + 3.467.10°

(43)

Os seguintes resultados foram obtidos durante a avalia¢do de cada critério:

Critério Gibson ”Dropback”:

O Critério “Dropback” de Gibson previu um comportamento excessivamente oscilatério de
resposta, evidenciado na figura 37 pelo valor muito alto de DB, apesar de apresentar um

razoavel qp.
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Grafico BY47 Gibson Dropback
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Figura 37- Gréfico da resposta de q para o B747.

Tabela 13 Dados utilizados para o Critério de Gibson "Dropback".

DB/q;s (s)

1.76

qm/qs

2.41

gs(rad/s)

0.16

m (rad/s)

0.39
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Figura 38- Diagrama de Bode de q relativo a aecronave B747.
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“Phase Rate” (PR) — (grau/Hz)
11.32
(44)

-se ver como se obteve alguns

ivel 2. Isto denuncia um baixo valor de Wy

Frequéncia de cruzamento (wy)
- (Hz)
5.30
Diagrama de Bode JBT47F Angulo de Atitude

-0.03166 s> + 0.9935 s + 0.3663

0(8) 0.0315s* +1.062s> +2.034 s> +2.265s

Tabela 14 - Dados utilizados para o Critério de Gibson "Phase Rate".
B747

Aeronave
Largura de Faixa

tério

O Critério de Largura de Faixa expressou um n
(deveria ser maior que 2.5 rad/s). Abaixo, na figura 39, pode

Funcao de transferéncia utilizada:

dados inerentes ao critério.
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Figura 39- Diagrama de bode da resposta 6 do B747.



Tabela 15 Dados utilizados para o Critério de Largura de Faixa.
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Frequéncia “Phase “Gain “pandwitdh” | “Time | “Phase delay”
Aeronave de bandwitdh” | bandwitdh” (0Bw) delay” (tph) (5)
cruzamento | (®Bwphase) (wBWgain) (1)
(or) — (Hz) (Hz) (Hz) (Hz) (s)
B747 0.82 0.34 0.58 0.34 0.06 0.05

Critério Abordagem Classica:

Todas as avaliacdes baseadas nos quatro tipos de diagramas diferentes (vide figuras 7 a 10)

que compdem a abordagem classica atribuiram nivel 1 nessas duas categorias de fases.

Significa entdo que os valores de & e @y, estdo perfeitamente adequados.

Tabela 16 Dados utilizados para a abordagem cléssica.

Freq. Atraso de Tox* s
Aeronave Natural fase Ty, (ciclos) & Vo (m/s) n/a
(Hz) (s)
B747 0.24 2.74 0.66 0.65 265.5 9.86

Enfim, abaixo na tabela 17, apresenta-se um sumario das atribui¢cdes recebidas pela aeronave

B747:
Tabela 17 - Resultados relativos a aeronave B747.
Qualidades de Voo Suscetibilidade ao
PIO
Aeronave Classica Gibson
(Fase B) | C* Gibson Largura | Figura | Figura | Figura | Tabela | Phase | Largura
Dropback | de Faixa 13 9 ou 12 4 Rate | de Faixa
10
_ “Abrupt Nivel | Nivel | Nivel | Nivel
B747 Bobble Nivel 2 1 1 1 1 Naohd | Nao ha
Tendency” *

*Nao cumpre nivel 1




69

O Boeing 747 propositalmente foi a tinica acronave dentre as selecionadas a ser de classe I1I,
bem como ser avaliada na fase de categoria B. Também, sem duvida, foi a que demonstrou

melhor desempenho em qualidades de voo.
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V.4-A4 “Skyhawk”

A dinamica de periodo curto da aeronave A4 foi modelada segundo as malhas de controle e as

funcdes de transferéncia apresentadas a seguir, para cada configuracao:

o 0697 sH) 262 q
i

=+ =244 E7Gs+H10.43

Sinal de Stuadar
it
mrEllagas =) Aeronave A4
1000
S24+505+-1000

Filtro Antialias

Figura 40- Malha de controle relativa a aecronave A4.

Funcdo de transferéncia utilizada:

5576 s% +335.1s° + 8547 s* +6.463.10% s> + 1.83.10° s +
q(s) _ 5.442.10° s +2.415.10°

0(8) % +69.15s” +2095s° +2.665.10% s> +1.759.10° s* +7.749.10° §°
+2.485.10% s* +4.727.10° s + 7.208.10°

(45)
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Os seguintes resultados foram obtidos durante a avaliagdo de cada critério:

Critério Gibson “Dropback”:

Finalmente, a aeronave A4 “SkyHawk”, de classe IV, apresentou um desempenho
insatisfatorio segundo o Critério “Dropback™ de Gibson, semelhantemente ao F4 na auséncia

do amortecimento. Exagerados valores de qm € DB (vide figura 41) sdo responsaveis por uma

resposta excessivamente oscilatoria a perturbacdes abruptas.

Grafico A4 Gibzon Dropback
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Figura 41- Gréfico da resposta q do A4.
Tabela 18 Dados utilizados para o Critério de Gibson "Dropback".
Aeronave Jm (rad/s) gs(rad/s) Qm/qs DB/qs (s)

A4 0.15 0.03 4.55 1.52
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Figura 42- Diagrama de Bode de q relativo a aecronave A4.

Tabela 19 - Dados utilizados para o Critério de Gibson "Phase Rate".

Frequéncia de cruzamento (ws)
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Critério Largura de Faixa:
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O Critério Largura de Faixa denunciou um valor um pouco alto para 7 e um valor baixo para

@y, através da atribui¢do nivel 2 para a fase de categoria A.

Funcao de transferéncia utilizada:

0(s) _  -0.03029 s> +0.6132 s +0.3712 46)
o(s) 0.048s* +1.097 s> +2.549 s> +10.89 s
Diagrama de Bode § A48 Angulo de Atitude
! T :
g ¥
2 I
-100 il
o T T T -
o
SR SR O A
S ol b
-360 il i
107 10" 10' 107
Frequencia (radis)
Figura 43- Diagrama de bode para a resposta de @ do A4.
Tabela 20 Dados utilizados para o Critério de Largura de Faixa.
Freqiiéncia “Phase “Gain “bandwitdh” | “Time | “Phase delay”
Aeronave de bandwitdh” | bandwitdh” (0Bw) delay” (Tpn)
cruzamento ((DBthase) ((DBWgain) (1)
(or) — (Hz) (Hz) (Hz) (Hz) (s) (s)
A4 0.81 0.57 0.62 0.57 0.096 0.073
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Critério Abordagem Classica:

Com relacdo a abordagem cléssica, esta aeronave recebeu atribuicdo nivel 2 em todos os
diagramas, exceto a figura 8, que de forma nitidamente controversa a atribuiu nivel 1. Foi
bem oportuna a ocorréncia de tal fato, neste momento da analise dos critérios. Pois este serve
de inspiragdo para salientar que, apesar deste resultado contrariar todos os demais, 0 mesmo
ndo deve ser descartado, da mesma forma que nao se o faz com a opinido controvertida de um
piloto dentro de um determinado universo de opinides. Na verdade, estas situagdes sugerem
que um numero maior de ensaios deve ser realizado, visando enriquecer de mais dados a
investigacdo. Com isso permite-se a obtencdo de conclusdes estatisticas mais sélidas e
confiaveis, tanto a respeito dos pardmetros e funcdes de transferéncia (deduzidos a partir
delas), como das proprias opinides dos pilotos, manifestadas através da tabela de Cooper-
Harper (figura 1). Toda esta metodologia busca também subsidiar principalmente a tomada

de decisao das autoridades certificadoras.

Tabela 21 Dados utilizados para a abordagem classica.

Freq. Atraso de Tox* s
Aeronave Natural fase Ty, (ciclos) & Vo (m/s) n/a
(Hz) (s)
A4 0.53 1.70 0.90 0.31 237.8 14.2

Enfim, abaixo na tabela 22, apresenta-se um sumario das atribui¢des recebidas pela aeronave

A4:

Tabela 22 - Resultados relativos a aeronave A4.

Qualidades de Voo Suscetibilidade ao
PIO
Aeronav Gibson Classica Gibson
e C* | Dropback | Bandwidth | Figura | Figura | Figura | Tabela | Phase | Bandwidt
(Fase A) 13 8 12 4 Rate
_ “Continous Nivel | Nivel | Nivel | Nivel
A4 Bobbling” | Nivel 2 2 1 2 2 Nao ha | Nao ha
* * * *

* Nao cumpre nivel 1
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Comentario Final

Fica entdo comprovada a praticidade e a eficacia desses critérios abordados.

E fundamental esclarecer neste momento, que as atribui¢des discordantes que surgiram na
anélise acima ndo afetam a credibilidade nem a integridade dos critérios envolvidos. E preciso
levar em conta que as condigdes de ensaios que levaram a defini¢do destes critérios foram
diferentes uma das outras, o que certamente justifica pequenos desvios de atribui¢do para uma

mesma aeronave e categoria de fase.

Deve-se também complementar esta andlise com a recomendacdo das Ref. [1] e[2] de que a

Abordagem Classica sempre deve ser aplicada.
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VI-Conclusoes e sugestoes para trabalhos posteriores

Este estudo teve o propdsito de apresentar os critérios mais adotados pelos principais
fabricantes de avides do mundo e permitir sua comparagao de forma a melhor interpreta-los e
obter proveito da combinagao de seus resultados, visando o aprimoramento das analises de

qualidades de vdo e pilotagem.
Por tudo que foi discutido, comprovou-se a praticidade e a eficacia desses critérios abordados.

Foi fundamental esclarecer que a credibilidade e a integridade dos critérios nao sdo afetadas

quando envolvidos em atribui¢des discordantes, como presenciadas algumas nessa analise.

Dada a riqueza de abordagens e enfoques que ndo puderam ser explorados neste momento,
registra-se a sugestdo de continuidade da investigagdo pela:
e simulacdo das aeronaves com avalia¢do dos pilotos, dada a importancia deste tipo de
parecer na busca da mais adequada atribuigdo;
¢ modelamento de pilotos, j4 que sdo um elemento integrante e fundamental da malha
de controle; e
e andlise do fator de carga na cabine de pilotagem, pois, como ja mencionado, o piloto

humano ¢ bastante sensivel a este parametro.
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VIII-Apéndice

Apéndice A - Derivadas de estabilidade e demais parametros utilizados no modelamento

matematico:

Tabela 23 Dados numéricos utilizados.
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Derivada de Aeronaves
Estabilidade F4 Treinador a Jato B747 A4
Cma (1/rad) -0.40 * -1.60 -0.38
Cmgq (1/rad) -2.70 * -25.5 -3.60
Cmd (1/rad) -5.80 * -1.20 -0.50
CL.o (1/rad) 3.75 * 5.50 3.45
Crs (1/rad) 0.40 * 0.30 0.36
Crq (1/rad) 1.80 * 7.80 0.0
CLc¢ (1/rad) 0.86 * 8.00 0.72
Demais
Parametros
Iyy (kg/m®) 19181258.74 * 5195578268 4065422
W (N) 173333 * 2829493 78124
S (m) 49.26 * 511.2 24.17
c (m) 4.88 * 8.32 3.29
Q (Pa)** 13541.2 * 10649.5 11328.8
Cp 0.030 * 0.045 0.030

* Valor nao disponivel

2

1
wx () = 5 P.V (Pressio Dinamica)
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" RESUMO:

As qualidades de voo e de pilotagem de uma aeronave sdo propriedades imprescindiveis, pois garantem o
conforto e a precisdo com que esta responde aos requisitos de comando do piloto durante a execugdo de
uma tarefa especifica. Ja o PIO (“pilot induced oscillations™) é uma condi¢do dinamica caracterizada por
uma resposta do sistema de controle piloto-aeronave de oscilagdo sustentada ou perigosamente]
divergente.

IAo longo dos anos, na tentativa de se estabelecer um método pratico e eficiente de se garantir a segurancal
e a qualidades de voo e de pilotagem longitudinal de aeronaves, desenvolveu-se uma série de critérios de
avaliagdo de qualidades de voo e da suscetibilidade ao PIO.

Estes critérios consistem em uma combinagdo de especificagdes de parametros relacionados as qualidades
de voo, principalmente da resposta de periodo curto. Estas especificacdes podem rapidamente ser
confrontadas com os dados de resposta da acronave de forma simples e pratica por meio de graficos,
diagramas e tabelas.

Desta forma, este estudo se propde a apresentar uma descri¢do objetiva de cada um dos quatro critérios|
mais valorizados pela indistria aeronautica, e fundamentalmente permitir a comparagdo entre os|
resultados apresentados por cada um deles a respeito das qualidades de vdo e de pilotagem de algumas|
aeronaves. Estes critérios sdo: o Critério C*; o Critério Gibson; o Critério de Largura de Faixaj
(“Bandwidth”) e o Critério de Abordagem Classica. Ja as aeronaves abordadas sdo: F4 “Phantom”;
Treinador a Jato; Boeing 747 e A4 “Skyhawk”. Antes de serem submetidas a cada critério, as respostas
de cada uma das aeronaves foram geradas por simulagio através do programa Matlab6.0, a qual adotoul
como entrada um sinal de teste degrau unitario. Cada resultado foi analisado e discutido ao nivel dos|
parametros relevantes, ¢ apesar da maioria destes resultados para uma mesma aeronave terem se
imostrado coerentes, ocorreram algumas atribuigdes contraditorias que enriqueceram as discussodes. Por
tudo entdo que foi discutido, comprovou-se a praticidade e a eficacia desses critérios abordados|
apresentado-se a melhor maneira de interpretar seus resultados e obter proveito de suas combinagdes,
visando o aprimoramento das andlises de qualidades de vdo e de pilotagem.
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