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ESTABILIDADE E CONTROLE LATERAL DE
UM CACA BI-MOTOR SEM EMPENAGEM VERTICAL

CON10-0876

Resumo: O objetivo deste trabalho é propor e analisar o empuxo vetorado, o arrasto diferenciado e o empuxo
assimétrico como solugdes técnicas para o problema de estabilidade e controle lateral de um caca bi-motor sem
empenagem vertical. A metodologia é definir um projeto conceitual de cada controle proposto (dimensionamento,
posicionamento e batentes mecdnico e operacional) e analisar a capacidade de cada um para isoladamente fornecer a
estabilidade estdtica minima necessdria para cumprir a qualidade de voo exigida nos regimes de voo criticos. Os
resultados mostram que as trés solugées propostas sdo ineficazes para cumprir os requisitos considerados.
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1. INTRODUCAO

As aeronaves de supremacia aérea, comumente denominadas como ‘“cacgas”, sdo empregadas para negar um
determinado espago aéreo as forgas aéreas hostis. Recentemente hd uma nova filosofia de projeto de caga que considera
como uma das prioridades a sua furtividade frente aos detectores hostis (geralmente aos radares e aos sensores
infravermelhos), ou seja, prover ao caga a capacidade de ndo ser detectado. Tal diferencial € mais um componente que
diminui o atrito por missdo desempenhada e que favorece o conceito de primeira oportunidade.

Um dos métodos de aumentar a furtividade contra radares é diminuir a seciio aparente ao radar e, por isso, 0 novo
conceito de caga analisado neste trabalho ndo possui empenagem vertical. Porém, a ndo-inclusdo da empenagem
vertical traz desafios para a drea de estabilidade e controle, pois o caga ndo possui a tendéncia de se alinhar com a
direcdo do vdo e ndo disponibiliza de um local para a presenca de leme.

Portanto, se apresenta um desafio de como retirar a empenagem vertical de um caga sem comprometer a sua
estabilidade e controle lateral. Trés solu¢des sdo propostas e analisadas: empuxo vetorado, arrasto diferenciado e
empuxo assimétrico.

2. DESCRICAO DO CACA

O caga em andlise é projetado para auxiliar a Forca Aérea Brasileira na missdo de superioridade aérea e estd
ilustrado na Figura 1. O caga é produto de um projeto conceitual externo ao trabalho aqui apresentado, a partir do qual a
maioria de suas caracteristicas de geometria, inércia, motoriza¢@o e aerodindmica foram extraidas. Outras caracteristicas
que porventura ndo foram fornecidas pelo projeto conceitual — e que sdo necessdrias para o presente trabalho — foram
estimadas através de metodologias presentes em literatura consolidada na engenharia aerondutica, devidamente
referenciadas ao longo do texto.
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Figura 1 - Visdo em perspectiva (esquerda) e vistas de topo, frontal e lateral do caca (direi{a)
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O caga € monoposto, do tipo asa delta e canard, e apresenta duas tomadas de ar laterais. O peso de 21 toneladas e a
presenga de dois motores EJ200 (Wikipedia contributors, 2008), aliados a um projeto de baixo arrasto, permitem a
capacidade de supercruzeiro (até Mach 1,7). A motorizagdo fornece um total (2T |,4,) de 120 kN ao nivel do mar com
desvio de temperatura padrdo nulo e sem uso de pés-queimador, e um total (2T |,,4,) de 50 kN a 10 km acima do nivel
do mar com desvio de temperatura padrio nulo e sem uso de pds-queimador.

As baias internas para armamentos e a auséncia de empenagem vertical sdo fatores que aumentam a furtividade,
caracteristica necessdria no projeto conceitual do caca em andlise. Fly-by-wire e aumento artificial de estabilidade sao
previstos para o caga, de forma que sejam possiveis uma margem estdtica reduzida (5%) — com o centro gravitacional
positionado a 11 m de distincia do nariz — e uma diminui¢@o da carga de trabalho do piloto. Seus momentos de inércia
foram estimados (Raymer, 1992) a partir do peso e de dados histéricos de aeronaves similares.

O canarde ¢ enflechado e sem quebra. Seu perfil € uniforme ao longo de toda a envergadura, do tipo supersonico da
série NACA, com geometria da se¢do tipo hexagonal e posicionamento da espessura maxima a 30% da corda a partir do
bordo de ataque, com espessura maxima de 2,5% da corda e comprimento de superficie plana de 40,1% da corda.

A asa € do tipo delta e sem quebra. A partir da forma em planta da asa s@o calculados alguns parimetros de
referéncia para a adimensionalizacdo (Roskam, 2000) dos coeficientes aerodindmicos e das derivadas de estabilidade,
como mostrado na Tabela 1.

Tabela 1 - Parametros de referéncia

Descri¢cao Valor Simbolo
Area de referéncia (mz) 65,55 S
Envergadura (m) 11,4 b
Corda média aerodindmica (m) 7,899 l

z

A perfilagem da asa € uniforme ao longo de toda a envergadura, do tipo supersdnico da série NACA, com
geometria da secdo tipo hexagonal e posicionamento da espessura maxima a 30% da corda a partir do bordo de ataque,
com espessura maxima de 2,5% da corda e comprimento de superficie plana de 40,1% da corda

As caracteristicas aerodindmicas do caca (polar de arrasto e derivadas de estabilidade esttica) em cada regime de
voo foram estimadas segundo metodologia do DIGITAL DATCOM (McDonnell Douglas Corporation, 1979). A partir
dos dados obtidos, o principal efeito notdvel € a instabilidade do seu modo lateral e o efeito secundério € a atenuagdo do
acoplamento latero-direcional.

3. Condicoes de Voo

As caracteristicas aerodinamicas de uma aeronave em voo retilineo uniforme e nivelado dependem da condicdo de
voo (altitude, temperatura atmosférica e velocidade de v6o). Trés condi¢des de voo sdo analisadas: cruzeiro subsdnico
ao nivel do mar; cruzeiro supersdnico a 10 km de altitude; e cruzeiro subsdnico ao nivel do mar com falha de um motor.

3.1. Cruzeiro Subsonico ao Nivel do Mar

A condig¢do de cruzeiro subsonico ao nivel do mar € definida como altitude acima do nivel do mar nula, desvio de
temperatura padrao ISA nulo, nimero Mach de vdo variando de 0,1 a 0,6 e vento de través de 10 m/s. De acordo com o
modelo de atmosfera padrio (NASA, 1976), nestas condi¢des a velocidade do som é de 340 m/s” e a massa especifica
do ar é 1,225 kg/m’. A estimativa de coeficiente de arrasto da aeronave em cruzeiro para esta condi¢io de vdo — obtida
pelo DIGITAL DATCOM - ¢ 0,15.

3.2. Cruzeiro Supersonico a 10 km de Altitude

A condig¢@o de cruzeiro supersdnico a 10 km de altitude é definida como altitude acima do nivel do mar de 10 km,
desvio de temperatura padrio ISA nulo, nimero de Mach de v6o variando de 1,4 a 1,7 e vento de través de 100 m/s. De
acordo com o modelo de atmosfera padrio, nestas condi¢des a velocidade do som é de 299 m/s” e a massa especifica do
ar é 0,413 kg/m’. A estimativa de coeficiente de arrasto da aeronave em cruzeiro para esta condi¢io de voo — obtida
pelo DIGITAL DATCOM - € de 0,015.

3.3. Cruzeiro Subsonico ao Nivel do Mar Com Falha de Um Motor

Esta condi¢do contempla as mesmas propriedades atmosféricas descritas na se¢do 3.1, contudo o empuxo da
aeronave ¢ considerado metade da capacidade nominal e constantemente gerando momento de guinada devido a
assimetria de empuxo. O cruzeiro com falha de um dos motores apresenta maior arrasto da aeronave, porém, por falta
de ferramentas para obter melhor estimativa, o coeficiente de arrasto da aeronave em cruzeiro para esta condi¢do de voo
¢ considerada simplificadamente como igual a da se¢do 3.1, ou seja, 0,15.
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4. Qualidade de Voo

Excelente qualidade de vdo ¢ exigida do caga, pois a aeronave possui alto valor agregado e o perfil de missdo exige
do piloto atividades paralelas de elevada carga de trabalho. Portanto, o caca deve se enquadrar no nivel 1 — “qualidade
de voo claramente adequada para a missdo durante a fase de voo” (U. S. Military, 1980) — exigindo assim que, em todas
as condi¢des de vOo consideradas, a oscilacdo do modo latero-direcional (Dutch-roll) seja estivel e apresente
freqiiéncia natural maior que 1,0 rad/s ap6s uma perturbacdo em guinada (U. S. Military, 1980).

A estimativa da freqii€ncia natural é obtida através da Eq. (1) (Blakelock, 1991). A Tabela 2 apresenta o valor
minimo para a derivada de momento de guinada em rela¢do ao dngulo de deslizamento para cada condi¢do de voo.

Sqb
= 1= 1
Wna Iz B|Requisito &y
Tabela 2 : Derivada de estabilidade minima exigida em cada condicao de voo
e Mach 01 [015 ] 02 [025] 03 [ 035 ] 04 | 045 [ 05 | 055 [ 06
Okm | CNp|, o iiieo [1/rad] | 0,600 | 0,300 | 0,150 | 0,100 | 0.070 | 0,050 | 0,040 | 0,030 | 0,025 | 0,020 | 0,017

Supersdnico Mach 14 1,45 L5 1,55 1,6 1,65 1,7
10 km CNﬁ|Requisim [1/rad] | 0,012 | 0,011 | 0,011 | 0,010 | 0,010 | 0,009 | 0,008

De acordo com o DIGITAL DATCOM a auséncia de empenagem vertical acarreta valor desfavordvel para a
derivada de momento de guinada em relacdo ao dngulo de deslizamento. Mais grave do que a derivada apresentar valor
inferior ao requisitado, apresenta valor negativo — conforme apresentado na Tabela 3 — indicando que o caca ¢é
aerodinamicamente instdvel no seu modo lateral em todas as condi¢des de vdo consideradas.

Tabela 3 - Derivada de estabilidade da aeronave em cada condicao de voo
Subs6nico Mach 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45 0,5 0,55 0,6
0 km CN5|Aemnave [1/rad] | -0,068 | -0,071 | -0,073 | -0,075 | -0,077 | -0,078 | -0,079 | -0,080 | -0,081 | -0,081 | -0,083

Supersonico Mach 14 | 145 [ 1,5 [ 1,55 | 1.6 | 1,65 [ 17
10 km CN, | [1/rad] | -124,3 [ -124,3 | -124,9 | -125,5 | -125,5 | -126,1 | -126,6
B Aeronave

Para corrigir a instabilidade lateral é concebido o uso de sistema de aumento artificial de estabilidade, que altera o
comportamento da aeronave sem qualquer acdo do piloto. Este efeito é possivel gracas ao sistema fly-by-wire que, com
o uso dos controles propostos, altera a estabilidade aerodinidmica da aeronave de forma que as suas derivadas de
estabilidade apresentem valores adequados. A Inequacdo (2) determina o valor minimo da derivada artificial de
estabilidade (CNg|

Controle)'

BlRequisito s CNB'Aeronave T CNB'Controle (2)

Todavia, é necessario que os controles sejam capazes de fornecer o momento de guinada necessirio para que a
Eq. (2) seja satisfeita em cada condi¢@o de voo considerada.

5. Projeto dos Controles

O dimensionamento inicial de cada controle é projetado para isoladamente prover controle lateral ao caga com o
maior momento de guinada possivel, respeitando os limites de batentes (mecanico e operacional) e geometria do caca.
Dessa forma, se um determinado controle nio prover suficiente momento de guinada para satisfazer o requisito entdo
ndo havera como alterar o projeto do controle para alterar a sua ineficécia.

5.1. Empuxo Vetorado
O empuxo vetorado é um dispositivo que deflete a saida dos gases provenientes da queima de combustivel num

determinado angulo desejado, manipulando o momento propulsivo sofrido pela aeronave. No cagca em andlise tal efeito
é provocado por paletas que rebatem diretamente o fluxo dos gases, como ilustrado na Figura 2.
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Figura 2 - Concepcio artistica do empuxo vetorado por paletas (esquerda) e modelo matematico do momento
propulsivo provocado (direita)

As vantagens do controle lateral por empuxo vetorado sdo:

e Sua eficiéncia em gerar momento propulsivo é constante em relacio a velocidade de vdo nas condig¢des de voo
que o batente operacional do controle ndo limita a sua deflexdo;

e Suaresposta dindmica € suficientemente rdpida para corrigir perturbacdes de alta freqiiéncia.

As desvantagens do controle lateral por empuxo vetorado sdo:

e Sua eficiéncia em gerar momento propulsivo diminui com a queda do empuxo propulsivo quando o batente
operacional do controle limita a sua deflexdo;

e O sistema de empuxo vetorado € tecnologia de ponta ainda ndo dominada pela indtstria brasileira — exigindo
importacdo, ou investimentos em pesquisa e desenvolvimento, ou transferéncia de tecnologia — acarretando em
elevado custo de pesquisa e desenvolvimento (quando comparado ao empuxo assimétrico e ao arrasto
diferenciado);

e  FElevado custo unitdrio e de manutengao.

A vetoracdo dos dois motores é idéntica e contida no plano horizontal, conforme ilustrado na Figura 2, para
maximizar o momento de guinada propulsivo. O batente mecéinico considerado para o angulo de deflex@o do fluxo dos
gases é Br|mec = 30° para cada lado permitindo 60° de amplitude.

A intensidade do empuxo depende da condicdo de vbo, uma vez que toda a andlise € realizada para o vdo
compensado. Dessa forma, a projecdo do empuxo total na dire¢do de voo (2T,) € igual a forga arrasto se esta for menor
do que o empuxo mdximo do caga, conforme descrito na Eq. (3).

CpqS se CpqS < 2T | pax
2T, = (3
2T|méx se (pqS = ZTlméx

A méxima deflexdo dos gases também € funcdo da condi¢do de vdo, uma vez que toda a andlise € realizada para o
voo compensado. Dessa forma, a maxima deflexdo dos gases (batente operacional) é igual ao batente mecénico se a
projecdo do empuxo necessario na direcdo do voo (2T,) € menor do que a proje¢do do empuxo maximo na dire¢do de
vdo, conforme descrito na Eq. (4).

2T,
aCOS( ) se 2Ty = 2T |40 (Brlmec)

2T | 14
Brlmix = Ima )
BTlmec se ZTx < 2T|méxcos (BTlmec)
O empuxo total do caca (2T = Ty + Tp) € calculado conforme a Eq. (5).
2T,
T=—-"— &)
cos (Br)

Considerando o ponto de aplicacdo da for¢a de empuxo a uma distdncia fixa (dt) de 7,1 m do seu centro
gravitacional, o momento de guinada produzido pelo empuxo vetorado pode ser calculado de duas formas, como na

Eq. (6).

Ng, = 2Tsen(Br)dr = qSb - CNpg, “Br ©
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Aplicando a simplificacdio para angulos pequenos, a derivada de controle de guinada para o empuxo vetorado é
derivada da Eq. (6) resultando na Eq. (7):

Br — qS b
Finalmente, o momento de guinada maximo fornecido pelo empuxo vetorado € calculado conforme a Eq. (8).
CNlﬁT = CNﬁT ' BTlméx )]

Com a seqiiéncia de Equacdes de (3) a (8) é possivel calcular o momento de guinada maximo fornecido pelo
empuxo vetorial em cada condicdo de vdo.

5.2. Arrasto Diferenciado
A concepcdo do arrasto diferenciado € a duplicacdo da superficie de controle aileron. Todavia, o seu acionamento

move duas superficies em apenas uma semi-asa gerando arrasto assimetricamente e, por conseqii€éncia, um momento de
guinada aerodinamico resultante, conforme ilustrado na Figura 3.

e —

Figura 3 - Concepcio artistica do arrasto diferenciado por deflexdo de duas superficies (esquerda) e modelo
matematico da configuracio geométrica do controle (centro e direita)

A deflexdo das duas superficies é simétrica em relagdo ao plano de referéncia da asa (conforme ilustrado na Figura
3 ao centro) para minimizar o momento de rolagem provocado pela alteracdo da distribui¢do de sustentacdo ao longo da
envergadura da semi-asa.

Esta concepgdo do arrasto diferenciado nfio exige espaco para mais uma superficie de controle, pelo contrério,
aproveita o espaco utilizado pelo aileron: se as duas superficies ndo se afastam entdo sdo utilizadas como aileron; e se
estiverem afastadas, sdo utilizadas como arrasto diferenciado. Essa concepcdo permite ainda o uso simultineo do
aileron e arrasto diferenciado.

As vantagens do arrasto diferenciado sdo:

e Apesar de ser inédito na inddstria brasileira, a hidrdulica do sistema proposto € conhecida devido a sua
semelhanca com as superficies de controle ja utilizadas (aileron, flape, leme ou profundor) de forma que o
custo de pesquisa e desenvolvimento € baixo (quando comparado com o empuxo vetorado);

e  Baixo custo unitdrio e de manutengao.

A desvantagem do arrasto diferenciado é:

e A eficiéncia do controle ¢ influenciada pela velocidade de voo — a semelhanga das superficies de controle
convencionais — e, portanto, é esperada menor eficiéncia para baixa velocidade de vdo.

A geometria e o posicionamento do controle em cada semi-asa estdo definidos como mostrado na Figura 3. Os

batentes mecanico e operacional sd0 8§D |5 = 90°.

Como se trata de um fendmeno aerodindmico complexo e experimental, ndo houve equacionamento para o calculo
do momento de guinada de controle do arrasto diferenciado. Todos os dados necessdrios foram extraidos do DIGITAL
DATCOM em forma de tabela de coeficiente de momento de guinada CN|sp para cada condi¢do de vdo com angulo de
deflexd@o do controle de 90°.

5.3. Empuxo Assimétrico
O caca possui dois motores e seus momentos propulsivos se anulam mutuamente quando seus empuxos sSao

idénticos. Porém, se um motor prover empuxo diferente do outro motor entdo o torque propulsivo resultante serd ndo-
nulo provocando um momento de guinada propulsivo resultante, conforme ilustrado na Figura 4.
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Figura 4 - Parametros relevantes para a modelagem matematica do empuxo assimétrico

O empuxo assimétrico apresenta como vantagens:

e O aproveitamento das caracteristicas inerentes da propria aeronave (bi-motor) dispensando a adi¢cdo de

qualquer outro dispositivo (evitando aumento de peso e de complexidade);

e Despreziveis custos unitdrio e de manutencao do sistema.

Todavia, o empuxo assimétrico apresenta desvantagens e restricdes:

¢ A mudanca mais freqiiente do regime de funcionamento dos motores provocard um desgaste (em fadiga

associada ao nimero de ciclos) mais elevado, o que elevard o custo de manutenc¢do e o nimero de horas no
solo para manuteng@o da aeronave;

e A dinamica inerente aos motores a jato provavelmente nfio apresenta resposta rdpida o suficiente para prover

estabilidade artificial em caso de rajadas ou outras perturbacdes de alta freqiiéncia;

e Nunca serd utilizada como solu¢do Unica, pois uma das condi¢des criticas a ser analisada € a falha de um dos

motores €, nesse caso, o empuxo assimétrico perde a sua funcionalidade como controle lateral.

Os batentes mecanicos (ou seja, maior e menor empuxo que cada motor pode fornecer) sdo T|pu > Tp >
01T | mix € Tlmax > Tg > 0,1T | jmar (ou seja, entre 100% e 10% da capacidade maxima de cada motor isolado). O
limite superior € a maxima capacidade de operagdo do motor (que varia com a altitude de vdo) e o limite inferior é
imposto para evitar a possibilidade de apagamento de motor.

Convencionando o controle (6T) como a diferenca adimensionalizada de tragdo entre o motor esquerdo e o motor
direito, o momento de guinada propulsivo resultante é funcdo da pressao dindmica, conforme a Eq. (9).

Nsp = 2T | pmax * 8T - Ly = qSbCNyT , onde 8T = £—2 9)
TE+Tp
Da Equacio (9) € obtida a derivada de controle de momento de guinada para o arrasto diferenciado, conforme a
Eq. (10).

2T|mdx LT
CNyp = ————— 10
oT S b (10)
Cabe ressaltar que a varidvel de controle (6T) possui intervalo de atuag@o limitado (batente operacional) em func¢ao
de cada condi¢@o de voo devido aos limites superior e inferior das tragdes do motor esquerdo (Tg) e direito (Tp) ,
segundo a Eq. (11).

2T — 0,1 T|pux S€ 2T < 0,55 * 2T |y
TElméx =
Tlméx se ZT 2 0,55 * 2T|m¢ix
fT - OﬁlTlmdx
1), = Telmax = To _ Tebmax =T _ T
e (Tg + Tp) T | Tlpur =T
\ mT se 2T = 0,55 - 2T | pix

se 2T < 0,55 * 2T | ;i

Y

Finalmente, o momento de guinada maximo fornecido pelo empuxo assimétrico € calculado conforme a Eq. (12).

CN|sr = CNr * 8T | max (12)
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Com a seqiiéncia de Equagdes de (9) a (12) é possivel calcular o momento de guinada maximo fornecido pelo
empuxo assimétrico em cada condic@o de voo.

6. AVALIACAO DA EFICACIA DOS CONTROLES

Ap6s o dimensionamento inicial, para cada condicao de vdo € calculado o valor mdximo do coeficiente de guinada
que cada controle isolado (CN|g,., CN|sr e CN|sp ) pode produzir considerando seus respectivos batentes operacionais.
Um controle proposto serd considerado eficaz — numa determinada condi¢do de v6o e com angulo de derrapagem
definido — para prover estabilidade lateral ao caca se o ‘momento de guinada de controle minimo necessdrio’ € menor
do que o ‘momento de guinada miximo do controle’, conforme a Inequagdo (13). Ou seja, sdo avaliagcdes segundo
critérios estéticos.

CNlRequisito - CNlAeronave = CNlMl’nimo < CNlControle (13)

O momento de guinada da aeronave CN|geronave €M cada condicdo de voo € extraido da Tab. (3) e o momento de
guinada minimo necessdrio para obter a qualidade de vbo exigida (CN|gequisito) € €xtraido da Tab. (2). Ambos sdo
multiplicados pelo angulo de deslizamento de cada velocidade e condi¢do de voo. O momento de guinada médximo de
cada controle em cada condicdo de voo € obtido através das metodologias explicitadas na sec@o 5.

Nas sub-secdes a seguir (de 6.1 a 6.3), em cada condi¢@o de vdo os termos a direita e a esquerda da Inequacdo (13)
sdo comparados num mesmo grafico para a obtencdo da conclusdo a respeito da eficicia de cada controle.

6.1. Cruzeiro Subsonico ao Nivel do Mar

A comparagdo entre o momento de guinada minimo necessdrio e os momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro subsonico ao nivel do mar estdo ilustrados na Figura 5.

2.00E-01
1.80E-01 + —— CNlMinimo
1.60E-01 -
CNlsp
1.40E-01 -
A CNlﬁT
1.20E-01 -
z + CN|8T
5 1.00E-01 -
8.00E-02 -
6.00E-02 A A
4.00E-02 -
2.00E-02 -
= = N
0.00E+00 : _ . A——A—A——A
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
Mach

Figura 5 - Momento de guinada de controle minimo necessario e momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro subsonico ao nivel do mar

A partir de Mach 0,4 a forca de arrasto se eleva de tal forma que o empuxo vetorado ndo pode defletir os gases ao
batente mecanico, pois caso contrdrio o empuxo resultante na dire¢cdo de vdo ndo seria capaz de compensar o arrasto.

A partir de Mach 0,45 os motores ndo oferecem empuxo necessdrio para compensar o arrasto da aeronave, entdo a
andlise continua considerando os motores em poténcia maxima, sem deflexdo de tubeira e o coeficiente de arrasto da
aeronave € recalculado para que seja marginalmente compensado pelo empuxo. Portanto, a andlise a partir de Mach
0,45 serd valida apenas se a aeronave apresentar coeficiente de arrasto igual ou menor ao recalculado.

A curva de coeficiente de momento de guinada fornecido pelo empuxo assimétrico CN|sp inicia nulo e crescente
porque a restri¢do de empuxo minimo dos motores para evitar apagamento de motor — associada ao baixo empuxo para
pequena velocidade de vdo — impede uma elevada diferenca de empuxo entre os motores (ambos devem operar
simultaneamente em baixa poténcia). Apds atingir valor mdximo, a mesma curva se torna decrescente porque a restricao
de empuxo médximo para cada motor — associada ao elevado empuxo exigido para alta velocidade de v6o — também
impede uma elevada diferenca de empuxo entre os motores (ambos devem operar simultaneamente em alta poténcia).
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Os resultados obtidos para a condi¢do de voo analisada nesta se¢dio indicam que: o controle por arrasto diferenciado

ndo cumpre o requisito em nenhuma velocidade; o controle por empuxo assimétrico cumpre o requisito a partir de Mach
0,25; e o controle por empuxo vetorado cumpre o requisito entre Mach 0,2 e Mach 0,4.

6.2. Cruzeiro Supersonico a 10 km de Altitude

A comparagdo entre 0 momento de guinada minimo necessdrio e os momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro supersonico a 10 km de altitude estdo ilustrados na Figura 6 e na Figura 7.
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Figura 6 - Momento de guinada de controle minimo necessario e momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro supersonico a 10 km de altitude
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Figura 7 - Momentos de guinada maximos de cada controle para o cruzeiro supersonico a 10 km de altitude

A partir de Mach 1,55 a forca de arrasto se eleva de tal forma que o empuxo vetorado ndo pode defletir os gases ao
batente mecanico pois, caso contrdrio, o empuxo resultante na direcdo de voo ndo seria capaz de compensar o arrasto.
Pelo mesmo motivo, ambos motores devem operar em poténcia maxima, impedindo a utilizacdo do empuxo
assimétrico.

A partir de Mach 1,7 os motores ndo oferecem empuxo necessdrio para compensar o arrasto da aeronave, limitando
assim a velocidade médxima da aeronave. Portanto ndo hd margem para atuacdo do empuxo vetorado e empuxo
assimétrico.

Os resultados obtidos para a condi¢cdo de voo analisada nesta se¢do indicam que nenhum dos controles propostos
(empuxo vetorado, arrasto diferenciado e empuxo assimétrico) cumprem o requisito em qualquer velocidade.
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6.3. Cruzeiro Subsonico ao Nivel do Mar com Falha de Um Motor

A comparagdo entre o momento de guinada minimo necessdrio e os momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro subsdnico ao nivel do mar com falha de um motor estdo ilustrados na Figura 8.

2.50E-01
( —_—— CNlMl’nimo
2.00E-01 - CNlsp
—4— CNlp,
1.50E-01 - % CN|gp
2
(S}
1.00E-01 -
5.00E-02 -
m : “
0.00E+00 & A 2 K——K—K—X—X
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

Mach

Figura 8 - Momento de guinada de controle minimo necessario e momentos de guinada maximos de cada
controle para o cruzeiro subsonico com falha de um motor

Nesta condi¢do o empuxo médximo da aeronave é considerado metade do total (60 kN) e ao momento de guinada
minimo (calculado na secdo 6.1) é somado o momento de guinada de empuxo assimétrico, aumentando assim a
severidade da condi¢d@o a ser compensada pelos outros dois controles (empuxo vetorado e arrasto diferenciado).

Obviamente ndo € analisado o controle de empuxo assimétrico, uma vez que apenas um dos motores esti em
operagdo. Portanto, na Figura 8 a curva de CN|st néo se trata do momento de guinada maximo do empuxo assimétrico,
mas sim a contribui¢do da assimetria do empuxo (devido a falha do motor direito) para o cdlculo do momento de
guinada minimo necessario.

Os resultados obtidos para a condicdo de voo analisada nesta se¢do indicam que nenhum dos controles propostos
(empuxo vetorado e arrasto diferenciado) cumprem o requisito em qualquer velocidade.

7. CONCLUSAO

7.1. Consideracoes Finais

As trés solucdes propostas ndo siio capazes de resolver o problema de instabilidade lateral do caca sem empenagem
vertical porque sdo ineficazes para o cruzeiro supersonico e para o cruzeiro com falha de um motor, conforme resumido
na Tabela 4. Cabe ressaltar que os resultados apresentados sdo especificos para o caga em andlise, ou seja, ndo se
aplicam a outros tipos de aeronaves (cargueiro, bombardeiro, etc.).

Tabela 4 - Eficacia dos controles proposto em cada condicdo de voo
Tipo de controle Subsénico | Supersonico | Falha de motor
Empuxo vetorado Eficaz Ineficaz Ineficaz

Empuxo assimétrico Eficaz Ineficaz
Arrasto diferenciado Ineficaz Ineficaz Ineficaz

A conclusdo a respeito da impossibilidade de remocdo completa da empenagem vertical em um caga estd em
consonancia com uma fonte publica (German Aerospace Center (DLR), 2008), onde é mencionado o potencial do

empuxo vetorado para a reducdo (e nfo a eliminagdo completa) da empenagem vertical para diminuir peso e assinatura
de radar.




VI Congresso Nacional de Engenharia Mecadnica, 18 a 21 de Agosto 2010, Campina Grande - Paraiba

7.2. Propostas Para Trabalhos Futuros

Ha a possibilidade de efetuar uma metodologia reversa, ou seja, a partir de cada projeto de controle determinar o

tamanho minimo da empenagem vertical. Para trabalhos futuros é recomendado considerar ainda:

e A fase transOnica entre Mach 0,6 e Mach 1,4 (que ndo foi abrangida devido a limitagdo do DIGITAL
DATCOM;

e A resposta dindmica dos controles frente as perturbacdes de alta freqii€éncia como vento de rajada, vento de
través e falha repentina de motor (que ndo foram analisadas, uma vez que os controles atualmente
dimensionados sdo incapazes de manter a aeronave em equilibrio estético);

e  Os requisitos adicionais (U. S. Military, 1980) além de falha de motor e a oscilacdo em Dutch-roll para garantir
a qualidade de vdo nivel 1.

A metodologia reversa supracitada é passivel de implementacdo computacional através de algoritmos. Programas
de computador (Microsoft Excel, DIGITAL DATCOM, Mode Frontier, Matlab) integrados através de métodos de
otimiza¢do efetuando os mesmo cdlculos deste trabalho de forma automatizada diminuiriam a quantidade de
homem-hora empregada para obter as conclusdes necessdrias e aumentariam a capacidade de analisar diversas variagdes
da concepcgdo original de caga e dos controles até a obtencdo daquela que atenda os requisitos de estabilidade e controle
lateral.
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Resumo: The purpose of the work is analyse the thrust vector control, the drag rudder and the assymetric thrust as
feasible solutions to lateral stability and control problem of a bi-motor tailess jet fighter. The methodology is to design
each proposed control (sizing, positioning and mechanical and operational limits) and to analyse each control
capability to separetaly provide the minimum necessary static stability to fulfill the required flight handling for the
considered flight conditions. The results show that the three proposed controls are uncapable of meeting the
requirements.
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