Estabilidade ¢ Controlo

A estabilidade estatica ¢ a tendéncia que o sistema tem em
voltar a situacao de equilibrio apds uma perturbacgao;

A estabilidade dinamica ¢ a histéria do movimento do
sistema na tentativa de voltar a situagdo de equilibrio apos
uma perturbacgao;

A analise de estabilidade de uma aeronave serve para
dimensionar as superficies aerodinamicas e definir a

configuracao para que o grau de estabilidade seja
adequado;

Normalmente, o grau de estabilidade opde-se ao grau de
manobrabilidade;

Tem que haver um compromisso entre estabilidade e
manobrabilidade para que as qualidades de voo da
aeronave sejam adequadas.
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Sistemas de eixos

Wind axis




Estabilidade e controlo longitudinal

(1)

Aft propulsion

ap=a+ip-e




Estabilidade e controlo longitudinal

(2)

 Momento de arfagem e equilibrio:
— Mcg = LXcgXacw)-My ™ ywsrt My -Ly(Xacu=Xc6)s
— Em forma de coeficiente:

* Cmgg = C(Xee/CoorXacw/Caer) TCMy +Cmy 50 Cmy -
(/DS S)Crp(XacnXc6) Coers

— Ou entao:

* Cmgg = Gy (h-ho)+Cmy+Cmyy5 0t Cmyg, -Ny Vi Cy s

* Comh=xX5/C,., hy = Xacw/Coer € Vg = Sp/S)XacyXc6) Caers
— Ou ainda:

* Cmq; = Cmy+C, (h-h))-n V,C, 4

* Com Cm, = Cmy+Cmy50+Cmg ;
— Para equilibrio Cm; = 0.



Estabilidade e controlo longitudinal

(3)

« Coeficientes de sustentacio:

— Asa:
« C, = a(0+1y-0yy);
« Coma=0C,/0q;
— Empenagem horizontal:
* Cry = ay(0+i-€-0g)tar,0y;
* Coma, =0C, /00 e a,,; = 0C,,/00y;
O angulo de “downwash” ¢ dado por:
— £=(0g/00)(a+iy);
O angulo de ataque da empenagem horizontal ¢:
— Oy = O+1y-€;
— Oy = (a+iy)(1-08/00)+(ig-1y);
* Logo:
— Cpry = ajg[(at+iy)(1-0€/00)+(iy-1y)-0 gy ] 8,10



Estabilidade e controlo longitudinal

(4)

 Ponto neutro manche fixo:

— O coeficiente de momento em torno do CG ¢:
¢ Cmg = Cmy+ a(0+iy-0,y)(h-h))-N, Vy{a, gl (0+iy)(1-0€/00)+(iy-1y,)
-Oloy] Ta04};
— Derivando em ordem a Q:
* Cm, = a(h-hy))-n,Vya,y(00,/00);
* Com Cm, = (0Cm/00);
— Pondo:
* V= (Sy/S)(Xpch/Cae-h) € (00,/00) = (1-0€/00) = e tem-se:
* Cm, = a(h-hy)-Ny (Sy/S)Xcp/Coe-h) a1 €45
— Para estabilidade neutra Cm, = 0, logo o ponto neutro fica
(resolvendo em ordem a h):

* h =[ah, Ny (Sy/S)(Xac/Caer)iy Cul/[at Ny (Sy/S)a,y eyl-



Estabilidade e controlo longitudinal

()

» Ponto neutro manche fixo (cont.):

— O ponto neutro manche fixo ¢ a posi¢do do CG em que o
deslocamento do manche necessario para manter uma velocidade
acima ou abaixo da velocidade de equilibrio € nulo.

— d3,/dV =0.



Estabilidade e controlo longitudinal

(6)

* Margem estatica manche fixo:

— A margem estatica ¢ definida como sendo:
K, =h h;
— Para estabilidade positiva K >0, ou seja Cm,<0 (0 CG tem que
estar a frente do ponto neutro);

— A margem estatica com o CG mais recuado € tipicamente pelo
menos 5% da corda média aerodinamica da asa, ou seja:

« K, >0,05c,,;

aer’

— A margem estatica com o CG mais recuado € tipicamente 1,5% a
2,0% da distancia do CG ao centro aerodinamico da empenagem,
ou seja:

¢ K, =0,015X,cqXc6)/Caer @ 0,020(X 5 cyXc)/Coer-



Estabilidade e controlo longitudinal

(7)

— O coeficiente de sustentacao total ¢:

« Equilibrio:

* Cpip = A0 Fiy-0ou)+ a (0 )eyH(ig-iy)-0 g ]+a,504;

— O coeficiente de momento €;

* Cmgg = Cmyt a(0+1y-0gy)(h-hy)-Ny (S/S)(Xpcw/c

A yl(otig)eyH(igiy)-0gy] +a,504}

5
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— Para valores constantes de h e O pode tracar-se o grafico:
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Estabilidade e controlo longitudinal

* Equilibrio (cont.):
— A deflexao do leme de profundidade para equilibrio obtém-se da
equagdo do Cm com Cm = 0:

* Oy = {Cmyta(0+iy-0yy)(h-h)N4(Sy/S)(Xsch/Coer-h)
Ay gl(otiy)ey T (1g-1w)-Oou] H [Ng(Se/S)(Xacy/ Caer ) ol
— O coeficiente de sustentacdo correspondente obtém-se da equagao
do C, ., substituindo o &,; obtido acima.
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Estabilidade e controlo longitudinal

9)

* Deflexao para mudar o factor de carga:

— A estabilidade em manobra depende da varia¢ao do angulo de
ataque necessaria para aumentar o factor de carga e da velocidade
de arfagem resultante.

— O coeficiente de momento na manobra fica:

¢ Cmg; = Cmyt a(0+Ad+iy-0 ) (h-hy)-Ny (Si/S)X s cy/Caer D)
Aagl(o+tAatiy)eyt(iy-ly) +A0-0gy] tay(0,,Ady)};
— O incremento no angulo de ataque é:
« Ad = (n-1)W/(0,5pV?3Sa);
— O incremento no angulo de ataque da empenagem horizontal ¢:
o Aay=0-DgXscqXes) Ve
« Pondo Py = (W/2)/[PS(XscuXci)]s que € a massa aparente, tem-se:
¢ Doty = (n-1)W/(PVSiy);



Estabilidade e controlo longitudinal

(10)

e Deflexao para mudar o factor de carga (cont.):

Assumindo que a aeronave estd em equilibrio antes e durante a
manobra entdo Cm = 0;
Antes da manobra tem-se:

« n=1eAda=Ada,;=A7A%,=0;
Durante a manobra tem-se:

* n=n,Aa =(n-1)W/(0,5pV?2Sa), Aa;; = (n-1)W/(pV2SHy) e Ad,; =

Ad,;

Substituindo estes valores na equagao de equilibrio para os dois
casos, subtraindo o primeiro ao segundo e resolvendo em ordem a

Ady tem-se:
. A3, = (n-1)W/(0,5pV2Sa) {a(h-h0)-1,(S,//S)(X s py/c
h)a, ylegta/CHy) ]} /[Ng(Sy/S) X ach/Coer ) asy]

aer



Estabilidade e controlo longitudinal

(11)

 Ponto de manobra manche fixo:

— Para estabilidade em manobra € necessario que:
« dd,/dn < O0;

— O ponto de manobra manche fixo ¢ a posi¢cao do CG em que o
deslocamento do manche necessario para variar o factor de carga ¢
nulo:

* do,/dn = 0;

— Entdo, sabendo que An = (n-1), pondo Ad,;/An = 0 na expressao da
deflexdo e resolvendo em ordem a h tem-se o ponto de manobra
manche fixo:

* h = {ah,tNy (Sy/S)XAcr/Coer)dyleyTa/2Uy)]} /{at Ny
(Sy/S)ayleygTa/Cuyl};

— A margem de manobra manche fixo tem que ser positiva e ¢ dada
por:

« H_=h_-h.



Estabilidade e controlo longitudinal

(12)

e (CG mais a frente:

A baixas velocidades o0 momento obtido da empenagem para
equilibrio ¢ pequeno pelo que existe uma posi¢do mais avancada a
frente da qual ndo € possivel manter Cm = 0.

Resolvendo a equacdo do Cm, com Cm g, = 0, em ordem a h tem-
se:

* h={-Cmy+C hyNy(S/S)(Xpcp/ o)1 1(Oy-0lg) a0y 1}
ACLMNU(SH/S) [a1(Ay-Og)tay04]};
A posi¢ao mais a frente ¢ obtida pondo:
 C.=C, . nadescolagemou C = 0,9C,
* Cm, = Cm,, (coeficiente de momento na situagdo do C, . .);

Lmax na aterragem;

* Oy = Oy . (deflexdo méxima para cima);
Entao:

* hy= {-Cm+Cp hytNy(Sy/S)(X g cn/Coc) (81 1(O 0 o) T85O man 1}
HCLeNu(S/S) [a15(0 -0 o) 8,500 max -



Estabilidade e controlo longitudinal

(13)

* Dimensionamento da empenagem horizontal:

— O CG fisico tem que estar entre os limites de estabilidade e

controlo.

Poid"o he.ffhm _

corma m)o ].t‘V‘f?

Lf P/ Yo a.;:o
. 0'95(0[0.9;3“

Povﬁo nepive
CM%D‘-O -F(Ko

mavyem ed‘a CCer
pmintno
conawolo J-f)(o

t h, h

b ov-oo .y‘e a+a.7ve J{A CMA (I""X/é:)



Estabilidade e controlo longitudinal

(14)

» FEfeito de solo:

— A proximidade do solo afecta o escoamento em torno da asa e da
empenagem pelo que o declive de sustentagdo e o angulo de
“downwash” vao ser diferentes.

— Como primeira aproximacao pode usar-se as seguinte correcgao
para o declive de sustentacao:
* a, = a/[l-2k/(2+A)];
e k=0,0775(h/b)-1.0985;
» A =razao de aspecto;
— Para o “downwash’ pode usar-se a seguinte correc¢ao;
« (0g/0a) .. = 0,5(0/0).

efs CA

A F 7 ePr 7l r /Syl s



Estabilidade e controlo latero-
direccional (1)




Estabilidade e controlo latero-
direccional (2)

« Forca lateral na empenagem vertical:
— Fy=qySy(a;yBtaydy);
 Momento de guinada:
— N = Ny Nyt Ny N0, Fy(Xacv-Xc6)s
— Em forma de coeficiente:
* Cn = Cngyf+Cngpq B+Cng BtCns,0,1(qy/Q(Sy/S)Cry(XpcyXc6)/bs
— Ou entao:

* Cn= CnBWB+CanusB+CnBoutB+Cn5a6a+nVVV(aIVB+a2V5V);
* com Vy = (S/S)(Xscv-Xcg)/b;

— Qu ainda:

* Cn = CnBOB+Cn6a6a+rIVVV(aIVB+a2V6V);
¢ com Cng, = Cngy+Cng +Cng,, 5

out

— Para equilibrio Cn = 0.



Estabilidade e controlo latero-
direccional (3)

o FEstabilidade estatica direccional:

— Para estabilidade:
* dCn/dB> 0 (ou Cng > 0);
— Derivando em ordem a [3:
* Cng=CngtNyVyas
— Como primeira aproximagao Cng pode tomar os seguintes valores:
* 0,04 a 0,10 para avides subsonicos monomotores;
* 0,10 a0,25 para avides comerciais € jactos;

— O valor desta derivada deve ser determinado juntamente com Clg
numa analise de estabilidade dinamica latero-direccional.



Estabilidade e controlo latero-
direccional (4)

Momento de rolamento:
- L= LW+L0ut+L5a6a_FV(ZACV);
— Em forma de coeficiente:
* Cl = ClyyB+Cly,, B+Cls,8,(ay/D(Sy/S)Cry(Zacy/b);
— Qu entao:

* Cl=ClgyBtClgy, S+Cl5,0,-Ny(Sy/S)(z oy /b)) B,y 0y);
— QOu ainda:

* Cl=Clgf+Clg,0,-Ny(Sy/S)(zacy/b)(ay Btay0y);
* com Clgy = Clgy+Cng

— Para equilibrio C1 = 0.



Estabilidade e controlo latero-
direccional (5)

« Estabilidade estatica lateral:

— Para estabilidade:
* dCV/dB <0 (ou Clz <0);

— Derivando em ordem a [3:
* Clg = ClgytNy(Sy/S)zycy/blay;

— Como primeira aproximagao Cl; pode tomar os seguintes valores:
* -0,02 a -0,05 para avides subsonicos monomotores;
e -0,05 a-0,12 para avides comerciais € jactos;

— O valor desta derivada deve ser determinado juntamente com Cng
numa analise de estabilidade dinamica latero-direccional.



Estabilidade e controlo latero-
direccional (6)

* Equilibrio:
— E necessario determinar o coeficiente de volume da
empenagem vertical e do leme de direc¢ao nas duas
seguintes condig¢oes:

« Falha do motor critico;
* Vento cruzado (v/V=0,2 em V,);

— Resolvendo as equacdes de Cn=0 e Cl =0, em ordem
a Oy € 0,, tem-se:

* Cn = Cngy+Cng0,tNyVy(ayBtay0y);

* Cl = ClgB+Clg0,-Ny(Sy/S)(zacy/b)(a 1y BFay,0y);

* 0, = -{[Z5cyCnpgrt(Xpcyv-X o) Clgol/ [ZacyCng, H(Xp -
Xc6)Clal}Bs

* Oy = -{(Cnpy-Clgo)/ [N (VyH(Sy/S)zZacv/b)ayy]-(a)y/ ayy) P -
{(Cng,-Cls)V/ [NV(VyH(Sy/S)(Zscv/b))asy 10,



Estabilidade e controlo latero-
direccional (7)

o Efeito de diedro:

— O efeito de diedro ¢ a tendéncia que o avido tem de manter as asas
horizontais (ou seja dC1/df3 < 0):

— O efeito de diedro total ¢ tipicamente equivalente a 3 ° de diedro da
asa;

— Numa primeira aproximacao, antes de fazer qualquer analise de
estabilidade (podeser o ponto de partida para essa analise), pode
considerar-se uma combinacado de contribuicoes da tabela abaixo
para se obter o diedro equivalente desejado:

| contribui¢do | angulo de diedro equivalente [graus] |
Vi
asa alta 2,0
asa baixa -3,0
10 ° de enflechamento 1,0
E.V. sobre a fuselagem +
E.V. sob a fuselagem




Estabilidade e controlo latero-
direccional (8)

Controlo de rolamento:

— A velocidade sustentada de rolamento ¢ dada pela expressao:

+ p=-(Clg/CL)3;

* onde Clp ¢ 0 coeficiente de amortecimento devido a velocidade de

rolamento;

— Para além das condig¢oes de equilibrio a autoridade do aileron ¢
determinada pela necessidade de completar determinado angulo de
rolamento num intervalo de tempo especificado;

— Os requisitos de rolamento MIL-F-8785 B sao:

Class Aircraft type Required roll
I Light utility, observation, primary trainer 60 degin 1.3 s
II Medium bomber, cargo, transport, ASW, recce. 45degin 14s
II1 Heavy bomber, cargo, transport 30degin15s
IV A Fighter-attack, interceptor 90 degin13s
IVB Air-to-air dogfighter 90 degin 1.0 s
360 deg in 2.8 s
IVC Fighter with air-to-ground stores 90 degin 1.7 s

e —

e e e



Estabilidade e controlo latero-
direccional (9)

— Modo espiral;
— Modo dutch roll;

COEFICIENTE DE VOLUME DE EMPENAGEM VERTICAL

A

« Estabilidade dinamica preliminar:

* Resposta *
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* -representa os Angulos de guinada e pranchamento




Qualidade de voo (1)

« Escala de Cooper-Harper:

Is

it controllable?

Major deficiencies

Confrol will be lost during some portion of
requied operation

. ; ape Y
Adequacy for selected task or Aircraft _ Demands on the pilot Pilot
required operation* characteristics in selected task or required operation* rating
Excellent Pilot compensation not a factor for
Highly desirable desired performance
Good Pilot compensation not a factor for
Negligible deficiencies desired performance
Fair—Some mildly Minimal pilot compensation required for
unpleasant deficiencies desired performance
Minor but annoying Desired performance requires moderate o
. deficiencies pilot compenastion
- Moderatly objectionable Adequate performance requires o
improve deficiencics considerable pilof-compensation
5 Very objectionable but Adequate performance requires extensive o
tolerable deficiencies pilot compensation
Adequate performance not attainable with
Major deficiencies maximum tolerable pilot compensation. o
Deficiencies Controllability not in question
| warrant Major deficiencies Considerable pilot compensation is required o
improvement for control
Major deficiencies lmeuw_ pilot compensation is required to o
retain control
J

Pilot decisions

* Definition of required operation involves designation of flight phase and/or
subphases with accompanying conditions.



Qualidade de voo (2)

« Perda de controlo a angulos de ataque elevados:

— A medida que o angulo de ataque aumenta pode perder-se o
controlo num ou mais €ixos;

— Pode perder-se controlo de rolamento quando uma pequena
deflexdo do aileron, devido ao efeito adverso, provoca uma
reducgdo na velocidade da sua asa e consequente entrada em perda;

— As derivadas Cng, Cng,, Cl; e Cly, sdo importantes nas
caracteristicas de controlo em angulos de ataque elevados:

— Podem usar-se os seguintes parametros para verificar a tendéncia
para perda de controlo:
» Parametro de perda de controlo lateral:
— LDCP = Cng-Clg(Cng/Cla,);
» Parametro dinamico de rolamento:
— Cngy = Cngeosa-(1,,/1,,)Clgsena.



Qualidade de voo (3)

Perda de controlo a angulos de ataque elevados (cont.):

LCDP
| N
N
006 § No departures
B\
IR E-5
18 ERN “‘c‘eﬁs
\
002 $ N "-——HiMAT"/
N
N\
0 » CNBDYN
- 1 N Poor roll control
002 /1 N :I:ga:;l:;es (Weissman criteria)
by susceptibility
-.004 d| 4 2 $ ! $ ¢ 1
-.002 0 .002 .004 006 .008 010 .012 014



Qualidade de voo (4)

e Perda de controlo a angulos de ataque elevados (cont.):

— Estes parametros ndo sdo lineares para angulos de ataque e guinada
elevados pelo que pode ser dificil prever o comportamento nestas
condicoes;

— Para evitar a perda na ponta da asa pode usar-se o seguinte:

» Torg¢ao da asa (geométrica e/ou aerodinamica);
» Cercas, fendas e/ou dentes;
» Dispositivos méveis no bordo de ataque;

— Para evitar o aparecimento de vortices assimétricos no nariz pode
usar-se o seguinte:

* Seccao eliptica com o eixo maior na horizontal;
» “Strake” ou arestas vivas;

— Para aumentar o amortecimento pode usar-se uma superficie
vertical ventral.



Qualidade de voo (5)

* Recuperagao do parafuso:
— Depois da perda a aeronave entra em parafuso;

— A asa de fora da rotacdo, mais rapida, tem maior sustentagao e
tende a manter o parafuso;

— Devido a inércia da fuselagem o angulo de ataque tende a
aumentar mantendo a asa em perda.

Rudder deflection
and tail damping

Centrifugal

py
force

Spin
axis



Qualidade de voo (6)

* Recuperagao do parafuso (cont.):

— E necessario ter area vertical atras do CG e fora da esteira da E.H.
Para recuperar do parafuso;

— Para asas sem enflechamento pode usar-se 0 método empirico:

» Factor de autoridade de amortecimento da E.V .:
— TDPF = (TDR)(URVC);

» Razao de amortecimento da E.V.:
— TDR = S.L,/[S(b/2)2];

» Coeficiente de volume do leme de direc¢ao descoberto: ,
— URVC = (S,L+S,L,)/[S(b/2)]; I_ L, o /Y 60°

* Razio de massa aparente:
— K= (W/S)/(pgb).




Qualidade de voo (7)

* Recuperagao do parafuso (cont.):

TDPF
(X107%
28 + —  Rudder alone
recovery
——= Rudder and

16 4

14 -

elevator

_— n=35
T8

NACA TN1042

—240 —200 —160 —120
Body heavy

-4
—-80 —40 40 80 120 160 (X107)

Spin recovery |Ix—Iy Wing heavy
criterion  |pZW/g



Caracteristicas dos controlos (1)

Coeficiente de sustentacao:
— C, =a,Ta,0+a,0+a;0;
— a, =-a,0, - depende do arqueamento:
* a,= 0 para perfis simétricos;
— a, =dC,/da - declive de sustentagio:
 Valores tipicos de 4 a 6. Quanto menor a razdo de aspecto menor € a,;
— a, =dC,/dd - efectividade do controlo:
* a,/a; = (cg/c)?> ou a/a, = (S5S)%;

— a, =dC,/dd, - efectividade do compensador:

Linka ole sus'f"eifa;'a‘o vivla
].r: hlm Jeq__ ‘_:(:
corda ) - Y'cf'!ram'a

* aj/a, = c5/c50u as/a, = S5/Ss.




Caracteristicas dos controlos (2)

Coeficiente de momento de charneira:
— C,=Db,tb,0+b,0+b.0,;
— b, - depende do arqueamento:
* Normalmente pequeno, -0,001 para arqueamento de 2% (b, = 0 para perfis
simétricos);
— b, =dC,/da — parametro de flutuagdo do controlo:

* Pode ser negativo ou positivo. Se for positivo um aumento no angulo de
ataque faz aumentar a deflexao do controlo no sentido positivo;

. -0,8<b, <+0,3;
— b, =dC,;/dd — pardmetro de resisténcia do controlo:

« Tem que ser negativo. Se for positivo (controlo sobre-balanceado) a forca de
comando nao ¢ reagida pelo momento de charneira;

. -0,8<b,<-0,3;
— by =dC,/dd, — parametro de resisténcia do compensador:

« Tem que ser negativo;
* b3/b2 = C&/Cé ou b3/b2 = Sét/S&



Caracteristicas dos controlos (3)

 Balanceamento aecrodinamico dos controlos:

— As forcas (momentos) dos comandos podem ser ajustadas com o
balanceamento das superficies de controlo;
— Articulacdo recuada:
* Torna b, e b, mais positivos;

* QO efeito ¢ semelhante em ambos.

;

— Balanceamento “horn’:

» A articulacdo ¢ recuada localmente;
» Torna b, e b, mais positivos;

O efeito em b, ¢ superior ao efeito em b,; ——
* Ajuste da flutuacao do controlo.

. b M S— gy S—————

Yhown Aes’:vj‘eafolo Novn ¥ Pro"'eoc.‘o‘o



Caracteristicas dos controlos (4)

« Balanceamento aerodinamico dos controlos (cont.):
— Bordo de ataque selado:
» A fenda ¢ fechada impedindo a passagem de ar;
« Torna b, e b, mais positivos;
O efeito em b, ¢ superior ao efeito em b;
» Pode ser complicado de construir.
— Bordo de fuga chanfrado:
« Torna b, e b, mais positivos;

* Angulos do chanfro elevados podem resultar em caracteristicas nao
lineares de b, e b,




Caracteristicas dos controlos (5)

« Balanceamento aerodinamico dos controlos (cont.):

— Controlo assimétrico:
» Forma assimétrica das superficies de controlo;

» Usado nos ailerons para reduzir o efeito de guinada adversa;

* Resulta em C,; diferente para deflexdes positivas e negativas.
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