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RESUMO

Com a necessidade de aperfeicoar a precisdo de armamentos aéreos, € relevante
realizar ensaios de tiros contra alvos em movimento. Este trabalho de graduacdo consistiu
no estudo da estabilidade de um alvo aéreo rebocado proximo a uma aeronave em um plano
longitudinal. Para isso, foram deduzidas as equac¢des do movimento de um corpo sendo
rebocado por meio de um cabo utilizando um modelo com trés graus de liberdade
(horizontal, vertical e angulo de arfagem), tendo como hipdteses: a aeronave esta
suficientemente distante do alvo de forma a nao influénciar no escoamento sobre o corpo; a
massa do alvo ¢ muito menor que a da aeronave, de tal forma a ndo interferir no voo desta
ultima. Em seguida, foram discutidas as condigdes para a estabilidade do alvo e de
equilibrio do corpo. Por fim, estudou-se o comportamento dinamico do alvo aéreo,

resolvendo numericamente as equagdoes do movimento.

PALAVRAS-CHAVE: Alvo Aéreo. Aerodindmica. Estabilidade.



ABSTRACT

With the improvement necessity of aerial weaponry, it’s necessary to do tests against
motion targets. This work consists in the stability study of an aerial target towed by an airship
in a longitudinal plane. To accomplish that, cable towed body movement equations were
deducted using a three degrees of liberty model (horizontal, vertical and degree of pitching),
having as hypothesis: the airship is enough distant from the target that doesn’t influence the
flow on the body; the body mass is much lesser than the airship that doesn’t interfere on the
plane’s flying. Next was discussed conditions for stability and for the body equilibrium. In the
end of this work, was studied the dynamic behavior of the target, solving numerically the

motion equations.

KEYWORDS: Aecrial Target. Aerodynamics. Stability.



LISTA DE ILUSTRACOES

Figura 1 - Exemplo de Sistema Alvo Aéreo sendo estudado neste trabalho............................ 11
Figura 2 - Alvos Aereos Durante a Segunda GUEITA ..........ccecvvieeviieeeiiieeeiie e 12
Figura 3- Simulagao de Assinatura TErMICa ........c.eeecueeriiieiiieriieeiieie et 13
Figura 4 — Comportamento Aerodindmico de alguns SOlidoS ..........cceeevverieeiiienieeiiienieeieenee. 16
Figura 5 — Influéncia da Velocidade............cooviieoiiieiiiecieeeeeee e e 16
Figura 6 - Resultante Aerodindmica no Centro de Pressao .........ccccecvvevevieerieeenciieeciee e, 17
Figura 7 - Variagao do Cp de acordo com angulo de ataque..........ccceeeeveeeieeciienieenieenieereennee. 18
Figura 8 - Escoamento do ar em torno de Um COTPO .......eecviervieeiieniieniiienieeieeseeereeeeeeveeenes 20
Figura 9 - Representacao de €StOL........ooiuiiiiiiiiiiiieie et 20
Figura 10 - Sistema de coordenadas em relagdo @ aeronave ...........ccceeeevverveneenieeieneenennenn 21
Figura 11 - Diagrama com 08 ANGUILOS........cceeriiiriieriieiieeiieiie et e e seeeaeeseaeeseenenes 22
Figura 12- Sistema de fOICaS .....c.eeviiiiiieiiieiiecit ettt ete et e e e 23
Figura 13 — Relag@0 entre 0S AngUIOS.......cocuieiiiiiiiiiiieiieie e 26

Figura 14 — Variagao do Coeficiente de Momento de Arfagem para um corpo

aerodinamicamente EStAVEL. ........c.cccviiiiiiiiiiri e 27
Figura 15— Estabilidade Horizontal............ccccooiiiiiiiiiiiieeeeeee e 28
Figura 16 — Estabilidade com o N80 NULO .....ooviiiiiiiiiiiiiic e 29
Figura 17 - Dimensdes do alvo considerado nas simulagdes. ..........ccccoeevverienernienieneenennenn 30
Figura 18 — Graficos Avaliando a Influéncia da Altitude ...........coceviiniiiiniininiiiicce 32
Figura 19 — Graficos Avaliando a Influéncia da Posi¢ao de Xc........ccoceeviiniiiniiniciniciceen. 32
Figura 20 — Graficos Avaliando a Influéncia da Velocidade ............ccocceoiiiiiiininiiiniinnnne. 33

Figura 21 — Variacao das posi¢des do X e -Z alvo, bem como dos dngulos de arfagem (0) e de

.................................................................................................................................................. 36
Figura 22— Variacao das posi¢des do X e -Z alvo, bem como dos angulos de arfagem (0) e de

ataque (a) ao longo do tempo Na CoNAIGAO 2. ....ccuveeeiiiieeiiiieeiieeeiee et e 37
Figura 23—Varia¢ao dos angulos 6 e a em fun¢ao do tempo na Condigao 3..........cceevunnnnne. 38

Figura 24 — Variagao dos angulos 0 e o em funcao do tempo. (a) Condigado 4; (b) Condigao 5



LISTA DE SIMBOLOS

Angulo de Ataque

Angulo de Arfagem

Angulo entre o vetor Tragio no cabo e a horizontal
Angulo entre o vetor velocidade do alvo em relagdo & Terra e a horizontal
Arrasto

Sustentacao

Peso

Tragdo

Cr.  Cocficientes de Sustentacao

Cp  Coeficientes de Arrasto

Cm  Coeficientes de Momento de Arfagem

Xc  Distancia do CG e de onde o cabo esta preso

q Pressdo Dinamica

Srer  Area de Referéncia

Iy  Comprimento de Referéncia

K Constante Elastica

CP  Centro de Pressao

Maer Momento Aerodindmico

Hm I O<® D



SUMARIO

1 INTRODUCGAO ... ececeenenenenesescsesesesesesesesesssesesesssssssssesssssesssssssesessssssssssssssssssssssssses 11
11 HISTORIA .ot 11
2 OBUJETIVOS ..uiiiiiinnuinnisesssecssissssssssssessssssscssisssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 14
3 REVISAO BIBLIOGRAFICA ......ocuerrerrerneenesessssessessessessessessessessssssssessessessessessasseses 15
3.1  AERODINAMICA ......cooomioiiiieeeeeeeeeeeee et 15
3.1.1 Escoamento de Fluidos ao redor de corpos Imersos .........ccceceeeeeercscnrcscnercscnnscssnnncnes 15
3.1.2 Angulo de Ataque € Centro de PreSSA0 ......ocuuereererrereesessesessesssessessssessessssesesessessssens 17
3.1.3 Camada Limite e Estol .18
4 MODELAMENTO MATEMATICO.....uiiinninensainssissenssssssssssssssssssssssssssssssssssesss 21
4.1 HIPOTESES ...ttt 21
42 DEDUCAO DAS ESQUACOES DE MOVIMENTO DO ALVO AEREO................... 21
5 ANALISES.coiuneenneensensscussetusessssessssessssessssssssssssssssssesssssssssessssssssssssssssssessasssssssssssssss 25
5.1 ESTABILIDADE DO CORPOL.........oeiieiieiieieeteteeieetee ettt 25
5.1.1 Condicao de Equilibrio .29
6 RESULTADOS PARA CONDICAO DE EQUILIBRIO DO ALVO AEREO........ 32
7 COMPORTAMENTO DINAMICO DO ALVO...uurrererressessessessessessessessesssssssense 35
8  ANALISE DOS RESULTADOS...c.cuneuureumncnssscsssessssessssessssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 39
9 CONCLUSAQ .ounerniinsiisscsssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 40

REFERENCIAS ...eevveeeeeeeeeveaessesssssesssssssssssssasssssssssesssssssssssssssssssssssssssssssssesssnssssssssnsssssnsssnns 41




11

1 INTRODUCAO

O desenvolvimento tecnoldgico de um pais estd em grande parte relacionado as
pesquisas bélicas, além destas implicarem em diversos outros fatores geopoliticos tais como a
capacidade de uma nag¢do manter sua integridade territorial e a influéncia nas relagdes
internacionais. Assim a Aerondutica tem um grande peso quando o assunto ¢
desenvolvimento militar, desta forma ¢ relevante criar armamentos aéreos precisos bem como
fornecer treinamento. Para tanto, faz-se necessario desenvolver um alvo aéreo para ser
utilizado em ensaios em voo na certificagdo de misseis e pratica de tiro. Este trabalho se
propde a analisar o comportamento deste ultimo quando rebocado por uma aeronave.

O sistema estudado ¢ composto por um alvo aéreo rebocado por uma aeronave de massa
muito maior, representado da Figura 1. O estudo concentra-se no alvo e suas condi¢des de
estabilidade, analisando o comportamento deste de acordo com o angulo de ataque e arfagem,

sua velocidade em relagdo ao ar, a posi¢do do cabo de reboque ¢ altura de voo.

Figura 1 - Exemplo de Sistema Alvo Aéreo sendo estudado neste trabalho.

Fonte: Air Affairs Australia

1.1  HISTORIA

Antes e durante a Segunda Guerra Mundial eram operados pela forca aerea pela qual

voavam e eram usualmente avides que tinham falhado em combate ou simplesmente



12

obsoletos que agora foram convertidos para esta aplicacdo. Estes avides tipicamente
rebocavam uma biruta ou pedago de tecido ao final de um longo cabo (geralmente milharres
de metros) e estudantes pilotos de cagas e artilheiros atiravam no alvo desde outro avido
(utilizando municdes pintadas para que os acertos pudessem ficar gravados e posteriormente
analisados).

As principais modificagcdes nos avides eram uma estacdo para um operador da biruta e
um molinete para enrolar o cabo. O molinete era movido por uma turbina a vento localizada
no lado de fora da aeronave e que era alimentada pelo fluxo de ar e se ligava ao molinete
através de uma embreagem. Estes equipamentos sdo ainda utilizados em alguns
procedimentos de reabastecimento no ar, servindo para retrair a mangueira de
reabastecimento assim que o processo termina. A biruta geralmente era ejetada em uma area
conveniente para ser recuperada. A biruta gerava uma grande quantidade de arrasto e poderia
ser perigosa para acronaves menos potentes, pois se 0 motor falhasse a biruta poderia reduzir
a velocidade do avido abaixo da velocidade de estol.

Figura 2 - Alvos Aereos Durante a Segunda Guerra

Fonte: Langham Dome

Os usos destes avides continuaram no pds-guerra, contudo uma tendéncia surgiu
quando avides militares foram comprados, modificados e operados por companias civis

através de contrato, muitas for¢as aereas continuaram ainda a operar seus proprios alvos
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aereos. Nos anos mais recentes o uso de empresas civis se expandiu, sobretudo nas
décadas de 60 e 70, mantendo a tendencia no uso de avides militares.

Atualmente mais forcas aéreas tenderam a utilizar companhias privadas com esse
proposito, entretanto hoje essas empresas utlizam jatos corporativos modificados ao invés
de avides militares. Algumas vantagens disso sdo a facilidade dos registros dessas
aeronaves, visto enfrentava-se dificuldade em registrar aecronaves militares com civis, € 0
custo de operacdo e manutengdo mais baixo quando comparado com as aeronaves
militares. Os alvos modernos utilizados ndo sdo mais tecidos ou birutas, possuem um
formato aerodinamico e sdo capazes de serem utilizados mais de uma vez, alguns contam
com um sistema de queima de combustivel que simula a assinatura térmica de alguns
avides, com a finalidade de testar armamentos que se guiam pelo calor, (LANGHAM
DOME, 2016).

Figura 3- Simulagao de Assinatura Térmica

Fonte: Monash University
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2 OBJETIVOS

* Desenvolver um modelo matematico que represente o voo de um alvo aéreo rebocado por
uma aeronave mae;

* Estudar os fatores que influenciam a posi¢ao de equilibrio e a estabilidade do alvo aéreo.

* Investigar como os parametros de voo interferem o comportamento dinamico do alvo aéreo.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 AERODINAMICA

3.1.1 Escoamento de Fluidos ao redor de corpos Imersos

Um corpo se movimentando no ar sofre resisténcia ao deslocamento em fungdo do
escoamento da massa fluida. Assim o corpo esta sujeito a forcas € momentos em virtude da
acdo das correntes de ar, (RIBEIRO, 2011), forma se entdo uma distribui¢do de pressao
intrinseca a geometria do corpo; de maneira que a resisténcia do ar é proporcional a sua area,
variando com a area frontal (superficie da maior sec¢do perpendicular a dire¢ao das linhas de
corrente). Desta forma, a resisténcia do ar varia com a distribui¢do de pressdes. Analisando a
influéncia da velocidade, quanto mais rapido o ar se desloca, maior a dificuldade encontrada
para percorrer o contorno do corpo, pois maiores sao as for¢as de inércia de suas moléculas e,
conseqiientemente, as de reagdo do corpo; assim a resisténcia do ar torna-se proporcional ao

quadrado da velocidade.

A resisténcia aerodinamica ocorre devido a mais de um fator, a resisténcia de forma esta
relacionada e geometria do corpo. A formagao de uma turbuléncia na parte posterior depende
da forma do corpo e aumenta com o aumento da velocidade. Este Turbilhamento ocorre
quando o escoamento ndo consegue contornar o corpo, assim quanto maior for a curvatura da
linha de corrente, menor a depressdo originada e portanto menor a tendénciade formar
turbilhdes. Desta forma quanto menor for a curvatura da veia fluida, mais aerodinanico ¢ o
corpo, pois para uma mesma area frontal e mesma velocidade temos uma menor diferenca de
pressdo, (RIBEIRO, 2011). Na Figura 4 observa-se o comportamento aerodindmico de alguns

solidos com 0 mesmo diametro:
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Figura 4 — Comportamento Aerodindmico de alguns sé6lidos

Fonte: Adaptado de RIBEIRO (2011)

A Figura 5 mostra o comportamento do escoamento quando variamos a velocidade, para
uma placa plana e um fuso. A primeira coluna representa um fluxo de baixa velocidade
enquanto a segunda coluna mostra um fluxo com alta velocidade. Como discutido
anteriormente nota-se que para uma velocidade maior o escoamento torna-se mais turbulento,

enquanto que para uma menor velocidade a turbuléncia ndo € tao significativa.

Figura 5 — Influéncia da Velocidade
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Fonte: (RIBEIRO, 2011)

A resisténcia de atrito ¢ o outro tipo de resisténcia aerodindmica e esta relacionada a
viscosidade, onde a rugosidade superficial determina as perdas por atrito do ar com o corpo.
Em geral a resisténcia por atrito ¢ pequena, sendo apenas sensivel para formas muito
aerodinamicas, como por exemplo avides, exigindo assim uma superficie polida afim de de

evitar que o atrito comprometa o rendimento da aeronave.

3.1.2 Angulo de Ataque e Centro de Pressio

A determinacdo da distribuicdo de pressdo geralmente ¢ obtida a partir de ensaios em
tunel de vento ou com a solug¢do analitica de modelos matematicos de acordo com a
geomoetria do perfil em estudo.

A variacdo de pressdo ao longo do perfil de forma menos acentuada ¢ desejavel, pois
reduz a turbuléncia e, portanto, a resisténcia. No caso de um perfil pouco aerodinamico ha a
formag¢do de uma elevada depressao devido ao desalinhamento das linhas de corrente, gerando
condi¢des para a formacdo de turbuléncia. A redu¢do do gradiente de pressdo ao longo do
perfil ¢ o objetivo do estudo aerodindmico, permitindo assim uma maior penetraciao

aerodindmica do perfil.

Ao escoar sobre o corpo o fluido gera uma forca resultante chamada de resultante
aerodinamica (RA), situada no centro de pressao, como indicado na Figura 6. Esta forca ¢
decomposta em 2 componentes uma paralela as linhas de corrente (Rx) ou arrasto, e outra

perpendicular as linhas de corrente (Rz) ou sustentagdo, (RIBEIRO, 2011).

Figura 6 - Resultante Aerodindmica no Centro de Pressdao
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Fonte: (RIBEIRO,2011)

Na figura temos que o valor de RA varia em fungdo da inclinagdo do perfil, isto ocorre,
pois, a distribui¢do de pressao no perfil varia e, portanto, a resultante também varia.

Na figura 7 nota-se que o CP (centro de pressdao) varia conforme o angulo de ataque, ¢
vital prever essa movimentacdo do CP  no projeto, ¢ importante ainda ter em mente que o

CP, apenas varia para perfis assimétricos.

Figura 7 - Variacao do Cp de acordo com angulo de ataque

Angulo de
atacpee = {r
tante .
Fluxo de ar Resultante Pressao
rela g\:‘ o~ negativa

Pressao Centro
positiva de pressao
Argulo de
afaqua =0 A pressdo negativa

¢ move-se para frente

__ﬂ\

Angulo de

atague = 12

O centro de pressio
move-se para frente

Angulo de

ataque = I8
Asa completamentes

estolada

Fonte: (RIBEIRO,2011)

3.1.3 Camada Limite e Estol

A camada limite de velocidade ¢ a regido nas imediagdes de um corpo onde o fluido

sente a influéncia na velocidade de escoamento devido a este. Quando um objeto se move
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através de um fluido ou um fluido move se através de um objeto, o movimento das moléculas
de fluido perto do objeto é perturbado e a interagdo do fluido ao redor do objeto geram
forgas aerdinamicas. A intensidade dessas forcas depende da forma do objeto, velocidade
relativa entre o fluido e este, a viscosidade do fluido e a compressibilidade do fluido.

A camada limite pode ser turbulenta, as particulas se misturam de forma ndo linear e
ndo seguem uma linha de fluxo, ou laminar onde existem linhas de fluxo que ocorrem em
camadas sem que essas se misturem. No desenvolvimento de um perfil aerodindmico ¢
interessante que a camada limite se mantenha laminar ao longo de todo o corpo, pois o
escoamento turbulento produz maior atrito, e instabilidade.

Em um corpo que visa produzir sustentacdo aerodindmica ¢ importante que sua
geometria seja capaz de produzir um gradiente de pressdo favoravel, asas e aerofolios dividem
0 escoamento no intradorso de maneira que o fluxo se divida e percorra um caminho maior ¢
um menor e voltem a se encontrar no extradorso, fazendo com que estes tenham velocidades
diferentes, sendo que aquele que percorre um caminho maior terd uma velocidade maior,
enquanto aquele que percorre o menor caminho terd uma menor velocidade, justamente para
que o balan¢o de massa no volume de controle ao redor da corpo seja mantida, considerando
ar um fluido imcopressivel. Esta diferenga de velocidades de acordo com Bernoulli fard com
que os fluxos tenham pressdes diferentes, assim esse gradiente produz uma for¢a na direcao
desejada.

A camada limite aumenta sua espessura ao longo do perfil, além disso essa tende a nao
se manter laminar ao longo do corpo, existindo assim um ponto de transi¢do, onde o fluido
deixa de fluir em linhas de corrente a passa a ser tornar instavél. De acordo com a Figura 8, ar
flui de A para B com um aumento de velocidade, devido a diminui¢do da se¢do do fluxo, isso
gera uma queda de pressdo, assim o ar flui naturalmente de um ponto de maior para um de
menor pressdo. Contudo a partir de B até D a secdo de fluxo de ar aumenta, fazendo desta
forma com que o ar desacelere e, portanto, temos um aumento de pressao, assim o ar neste
trecho flui num gradiente de pressao adverso. A camada limite ¢ a primeira a sentir as
consequencias deste gradiente adverso de pressdo e passa por um ponto de trasicao para
regime turbulento, e posterior separacdo do escoamento onde a pressdo forca o fluido na
dire¢do reversa do fluxo, gerando assim turbilhdes e formando a chamada esteira turbulenta.

O aumento no angulo de ataque produz maiores coeficientes de sustentacdo pois o
gradiente de pressdo entre as superficies aumenta, contudo existe um limite que gira em torno
de 15° onde o ponto de pressdo minima torna-se ainda menor e a transicdo para camada

limite turbulenta desloca-se na parte superior da asa na direcdo do bordo de ataque, o
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gradiente de pressdo torna-se tdo adverso na parte superior que faz com que o escoamento

esteja separado do perfil ao longo de boa parte desta face da asa e portanto pare de produzir

sustentacao, esse fenomeno ¢ chamado de estol.

Figura 8 - Escoamento do ar em torno de um corpo

e, Menor pies3a0

X [m]

Fonte: (RIBEIRO,2011)

Figura 9 - Representacao de estol
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4 MODELAMENTO MATEMATICO

4.1 HIPOTESES

Para o presente estudo, as seguintes hipdteses foram adotadas:

1. A aeronave esta suficientemente distante do alvo de forma a ndo influenciar no escoamento

sobre 0 corpo;

2. A massa do alvo ¢ muito menor que a da aeronave, de tal forma que a tragdo no cabo

provocada pelo seu movimento ndo altera a velocidade de voo da aeronave;
3. O ar esta parado em relagdo a Terra;

4. A aeronave e a Terra sdo referenciais inerciais.

42 DEDUCAO DAS ESQUACOES DE MOVIMENTO DO ALVO AEREO

Neste trabalho, utilizou-se um modelo de trés graus de liberdade para modelar o
movimento do alvo aéreo, sendo duas translagdes e uma rotagdo. Adotando como referencial a
aeronave que reboca o alvo, determina-se o seguinte sistema de coordenadas ilustrado na

Figura 10.

Figura 10 - Sistema de coordenadas em relag@o a aeronave

AERONAVE
REBOCADORA

=

Fonte: Proprio Autor
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Assim temos que V = Vx i + Vz k ¢ o vetor velocidade do alvo em relagdo & aeronave. A
seguir, serdo definidos os angulos envolvidos na andlise.

e Angulo de Ataque (a): o 4ngulo de ataque ¢ definido como o 4ngulo entre o vetor

Velocidade do alvo em relacdo a Terra e o eixo de simetria do corpo (Xb);

e Angulo de Arfagem (0): Trata-se do angulo formado entre o eixo de simetria do alvo
(Xb) com a horizontal;

e Angulo a: Angulo entre o vetor Tragdo no cabo e a horizontal;

e Angulo Y: Angulo entre o vetor velocidade do alvo em relagdo & Terra e a horizontal.

A Figura 11 ilustra os angulos envolvidos no diagrama de corpo livre.

Figura 11 - Diagrama com os angulos

Fonte: Proprio Autor

Da Figura 11, temos que:

-z _ —x Z
CI-ZEII'Ctg—; cosa = ?’ SEHE:E
x
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Sendo d ¢ a distancia entre o alvo e a aeronave. Quando o alvo estd em repouso em

relacdo a aeronave, a velocidade do alvo em relacdo a Terra é:

V (alvo/terra) = Voo i+ 0 k

Sendo V.« € a velocidade de voo da aeronave. Quando o alvo se move em relacdo a

aeronave rebocadora, isto €, Vx e V, sdo diferentes de 0, temos:

V (alvo/terra) = V (alvo/aeronave)+ V (aeronave/terra)

V (alvo/terra) = [V +V,] i+ V, k

Assim:
—V=z

Y= —
T8 ot Vs

A Figura 12 exibe as forgas e os momentos atuando sobre o alvo aéreo.

Figura 12- Sistema de forgas

+P

Fonte: Proprio Autor

e Arrasto (D): € paralelo ao vetor V(alvo/terra), com sentido contrério a este;
e Sustentacdo (L): € perpendicular ao vetor V(alvo/terra); sua dire¢ao depende de a;

e Peso (P): atua no Centro de Gravidade (CG) do corpo e aponta para baixo;
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e Tracdo (T): Tragdo no cabo, aponta para a aeronave.

Aplicando a Segunda Lei de Newton em cada eixo:

ZF:{:m.ax:m.U’x:mﬂ

ZFy=m.az=m.V’z=m'z'

ZMF: I}:'},r.ifll

mxX = —DcosY + Tcos a— L senY¥

mz = —Tsena — LcosY + DsenY + P

I}TE = Mtra;ﬁn + Maerndinfmicn

Costuma-se representar a sustentacdo, o arrasto e o momento de arfagem

(Maerodinamico) em termos de coeficientes adimensionais da seguinte forma:

L= CL_Q'S?,Hf
D= Cﬂq.‘_;mf
Mﬂaradinﬁmicﬂ = C;'fqurﬂflraf

Sendo C;, Cp e Cy sdo, respectivamente, os coeficientes de sustentagdo, de arrasto e de
_ e < A < .
momento de arfagem; § = —— ¢ um termo chamado pressdo dinadmica; Sy e lror s30 uma area

e comprimento de referéncia, respectivamente (ANDERSON JR, 2001).

Por fim, a tragdo no cabo pode ser modelada como uma mola com constante elastica K

[N/m], que depende do material de que ¢ feito o cabo:

T'=K- [:d — E’cabo]a S€ (d_ lcabo) > 0,
T=0, se (d— lcaro) < 0.

Sendo d = Vx*+ z2, € lcaro € 0 comprimento ndo deformado do cabo utilizado no reboque
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5 ANALISES
5.1 ESTABILIDADE DO CORPO

Como dito na se¢ao 3.1.1 toda forga aerodinamica que atua no corpo pode ser
substituida por uma forca resultante que atua no Centro de Pressdo (CP) do alvo. Tal forca
pode ser decomposta em duas componentes ortogonais, sendo uma paralela a Velocidade do
Alvo em relagdo ao vento, e outra perpendicular a esse vetor, como ilustrado na Figura 13. A
componente perpendicular ao vetor Velocidade ¢ denominada Sustentacdo (L), e a
componente paralela ao vetor Velocidade é denominada Arrasto (D).

Portanto, contanto que o CG do corpo esteja a frente do CP, esta distancia ¢ chamada
de margem estatica, conforme mostrado na Figura 12, a forca aerodindmica gerard um
momento que tende a retornar o corpo a sua posicao de equilibrio.

Desta forma, quando um alvo esta sujeito a um acréscimo de angulo de ataque (elevar
0 seu eixo de simetria em relacdo a horizontal), surge neste, um momento restaurador no
sentido contrario de modo que este seu eixo volte ao estado inicial.

Matematicamente:

d(M
(M) _,
da

Contudo, existe outro tipo de perturba¢do ndo aerodindmica oriunda do cabo que
prende o alvo a aeronave. Caso este ndo esteja preso Centro de Gravidade do corpo, a tragdo
gerada pelo cabo ird exercer um momento Myacio SObre o corpo. Assim matematicamente

temos:

M

aerodindmico +

da

d [M tragio )

=0

Maerndlnamlcu = c}iqsreflref

Para encontrar a Miacao deve ser feita a seguinte analise:
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Figura 13 — Relagdo entre os angulos

Fonte: Proprio Autor

a=0+¢

¢ =2a0o

Isto implica que:

Miracao=T.Xc.sen(a - 0)

Xc>0 : Cabo preso a frente do CG
Xc<0 : Cabo preso atras do CG

Seja D = Xc.sen(a - 0) (brago do momento provocado pela tragdo do cabo; ndo

confundir com o arrasto neste caso). Para uma variacao Aa, temos:

M =ATXD

tracio

Desta forma:
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E _ c}i qgreflref
Ao D
. . . , ac; .
Considerando o alvo aerodinamicamente estavel temos que a_: <0, conforme a Figura 14.

Figura 14 — Variacao do Coeficiente de Momento de Arfagem para um corpo

aerodinamicamente estavel.

CwMm

v

Fonte: Proprio Autor

Assim de acordo com a equagdo temos que a melhor ponto de fixagdo do cabo é no

Centro de Gravidade, pois para D = 0, temos:

E.:: _cliqsreflref
Ao 0

Portanto, se o cabo estiver no CG, ele pode admitir qualquer tracdo e ainda assim o
alvo permanecerd estavel.
Desta forma ¢ possivel afirmar que o alvo vai sempre alcangar a posicao de equilibrio

com um angulo de ataque (o) igual 0 se o cabo estiver preso ao CG, independente da
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geometria do perfil, desde que este seja simétrico em relacdo a dire¢cdo da velocidade do ar, ou
seja, o escoamento de ar seja igualmente distribuido pelo corpo, de maneira que as
componentes aerodindmicas capazes de produzir momento se anulem. Portanto, se o cabo
estiver preso ao CG nao havera nenhum momento pertubador que tente variar o angulo o e se
o corpo for simétrico o alvo encontra uma posi¢ao de equilibrio como mostrado na Figura 15,
ou seja, o somatorio de forcas e momentos € igual 0, quando este se econtrar na posi¢do em
que o escoamento atinge o alvo na mesma dire¢ao de se eixo de simetria longitudinal, em
outra palavras quando a ¢ igual a 0, no sistema de coordenadas estudado isso significa que

Xb fica paralelo ao eixo x.

Figura 15— Estabilidade Horizontal

Tz=F
Tx=Dr

War

Fonte: Proprio Autor

Contudo se o cabo estiver preso fora do CG, surge no alvo entdo um momento de
tracdo como explicado anteriormente, este momento tende a fazer com que o angulo a varie,
assim o ar ja ndo atinge o corpo com velocidade paralela a seu eixo longitudinal de simetria,
portanto o escoamento se divide de maneira desigual ao longo do perfil gerando gradientes de
pressdo que criam uma resultante aerodindmica capaz de produzir um momento aerodinamico
que se equilibre com o momento de tragdo, desta forma a for¢a de tracdo vai variando o
angulo a até um valor de a em que o escoamento esteja divido desigualmente de maneira a
surgir uma for¢a aerodindmica capaz de produzir um momento igual ao momento de tragdo,

conforme ilustrado na Figura 16:
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Figura 16 — Estabilidade com a nao nulo

Fonte: Proprio Autor

Neste caso as forcas T, RA e P se anulam e os momentos que as forcas Rzb e Tzb
produzem se anulam, portanto, o corpo estd em equilibrio, note que Rzb e Rxb ndo sdo
sustentagdo e arrasto, mas sim a Resultante Aerodindmica decomposta em relagdo aos eixos
longitudinal (Xb) e transversal (Zb).

A partir da andlise feita nesta se¢ao entende-se que a posicdo do CP, ndo vai ter
nenhuma influéncia na estabilidade do alvo, caso este seja simétrico em relagao a dire¢do do
escoamento e o cabo esteja preso no CG, assim a posicdo do CP apenas passa a ser relevante
quando existe uma for¢a ndo aerodindmica que tenda a alterar o angulo o, no caso a tracao,

pois quanto maior a margem estatica, maior o Maer produzido a fim de equilibrar o alvo.

5.1.1 Condigao de Equilibrio

Na condicdo de equilibrio, com o alvo em repouso em relacdo a aeronave, temos que

®'=0, Vx=0, V,=0 ,0"'=0, x"", z"'=0. Dessa forma, segue que:

o _ - mE .
mx"" = —DcosY — T< —L senY (D)
Z
mz'*= —T+—— LcosY+ DsenY+ P
d (2)
Iyy.8" = Maer + T.X..sen(a-0) (3)
0
Y = arctg =0

V.+0
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Logo:
IZI=—D—TE (4)
Z
III=—TE—L+P (5)

0 =Maer+ T. Xc.sen(a - 0)  (6)

As equacdes (4), (5) e (6) podem ser resolvidas simultaneamente por meio de métodos
numéricos para encontrar x, z ¢ 0 na condi¢cdo de equilibrio para uma dada velocidade de voo
Vo« e posi¢ao Xc da corda.

a. Caracteristicas Fisicas e Aerodindmicas do Alvo

O alvo utilizado como parametro neste estudo foi o TRX-11, do conjunto de alvos

“HUTTS”, fabricado pela empresa Hayes International Corporation. (HAYES, [199-?] e

LUCAS et al, 1992)

Figura 17 - Dimensdes do alvo considerado nas simulagdes.

Dimensdes em Metros

e
A WON

1

Fonte: Proprio Autor

Posicao do CG: Xcg= 1m em relagdo ao bico
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Massa do alvo: 30kg
Velocidade de operagdo: entre 128,61 m/s e 231,5 m/s.

Os coeficientes aerodinamicos foram obtidos a partir do software MISSILE DATCOM
(BLAKE, 1998). Esses dados foram exibidos na Tabela 1.

Tabela 1 - Valores de C, Cp e Cy; conforme o angulo de

ataque.
Angulo de

Ataqugc;u(graus) C Co Cu
0 0,00 0,30 0,00
2 0,53 0,32 -1,74
4 1,13 0,38 -3,73
6 1,75 0,48 -5,80
8 2,40 0,64 -1,97
10 3,07 0,84 -10,22
12 3,74 1,09 -12,52
14 4,40 1,39 -14,80

Fonte: Proprio Autor

Considerou-se que o alvo esta preso a aeronave por um cabo de aco de 10m de
comprimento, 4 mm de didmetro e cujo Moddulo de Young (E) longitudinal vale 210 GPa
(valor para o ago; UNICAMP, [201-7]).

O momento de inércia do alvo foi calculado através da formula, aproximando para uma

barra delgada, cujo valor foi 15,625 kg.m?.
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6 RESULTADOS PARA CONDICAO DE EQUILIBRIO DO ALVO AEREO

Considerando as equagdes (4), (5) e (6), foi feito no MATLAB 7.6.0 um programa que
resolve as equacdes de equilibrio, isto ¢, calcula as posi¢des X e Z do alvo, bem como seu
angulo na condigdo de equilibrio, utilizando a fungdo fsolve. As Figuras 18, 19 e 20 mostram
os resultados encontrados. (a) e (b) mostram o efeito da variagdo de altitude; (c) e (d), o efeito

da posi¢ao Xc; e (e) e (f), o efeito da velocidade de voo.

Figura 18 —Avaliando a Influéncia da Altitude

V= 2315 mfs; Xc =0 m, Variando Altitude V=2315 m/s, Xc = 0,1 m, Variando Altitude

Op 0 f
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© .2 ° .2
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g [ =
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E g 3
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- -
= .4 = .4
£ 5 \
o . \
ey 5 —&—— 1000
S ————1000m O -
s T -~ ——
@ D b S
> —e——3000m > 3000 m
S =
> 7 — 5 5000m & .7 0T so00m
o b o
“ —_——— 7000m o TS —— J000m

4 8t \

9 : —o—— 10000m ; I T 10000m

0 2 4 6 8 10 "0 2 4 = : 10 12

Posigdo honzontal, 3 partir da seronave (m) Posigdo honzontal, a partir da aeronave (m)
(@) ®)

Fonte: Proprio Autor

Figura 19 —Avaliando a Influéncia da Posi¢do de Xc
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V=2315mfs, H=3000 m, Vaniando Xc V=200 mfs, H= 3000 m, Variando Xc

-3 \

b5

5 \,

7

20cm
7 \ %\%&;\; 10 em
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(©) @

Posigdo vertical, a partir da aeronave (m)
&
7

Posigdo vertical, a partir da aeronave (m)
~

Fonte: Proprio Autor

Figura 20 —Avaliando a Influéncia da Velocidade

H=1000 m, Xc =0.1 m, Variando V : H=1000 m, Xc = 0 m, Vanando V

0
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Fonte: Proprio Autor

Ao analisar as posi¢des do alvo na Figura 18, nota-se que para altitudes mais baixas, os
valores de Z ¢ X aumentam. Isso ocorre porque em uma altura menor temos uma maior

densidade do ar e consequentemente maior arrasto. Dessa forma, para equilibrar esse aumento



34

de arrasto, a tracdo do cabo se inclina mais para a frente, o que desloca a posi¢ao de equilibrio
do alvo mais para trds. O mesmo ocorre elevando a velocidade na Figura 20, pois o arrasto
também aumenta, causando um efeito analogo.

Observou-se também que o alvo se torna mais estavel ao aumentar a velocidade, ja que
isso provoca um aumento no momento aerodinamico, permitindo que o alvo produza um
mesmo momento aerodindmico com uma inclinagdo menor.

Percebeu-se na Figura 19, que quando Xc ¢ igual a 0 (cabo preso no CG), o alvo nao
possui inclinacdo na posicdo de equilibrio, como era esperado. Da mesma forma, ao
variarmos 0 Xc o alvo encontra uma posi¢ao de estabilidade com valores de diferentes de 0,
aumentando
Conforme aumenta o Xc. Vale ressaltar que foi considerado que quando este angulo
ultrapassa o angulo critico de 14°, o alvo a sustentacdo deixa de ser linear e o alvo entra em
estol antes de se equilibrar, ndo tendo assim posi¢ao de equilibrio. Isso aconteceu para alguns
dos casos simulados, como por exemplo V =200 m/s, H = 3000 m, Xc¢ = 0.3 m; motivo pelo
qual este caso nao foi representado na Figura 3 (d).

Dessa forma, a fim de tornar o alvo mais estavel, pode-se tentar aumentar a Margem
Estatica, assim entendido como a distancia entre o CP (Centro de Pressdo) e o CG. Assim, a
Forca Aerodinamica terd um brago de momento maior, resultando num maior Maer para um
mesmo. Para fazer isso, podem-se aumentar as empenas, desloca-las mais para tras, colocar
um lastro ou concentrar todos os dispositivos contidos no alvo o mais para frente possivel.

Outra forma de melhorar a estabilidade do alvo seria aumentar Sref e lref; isso, no
entanto implicaria em um alvo maior e, portanto, mais pesado. Assim devemos levar em

consideragdo um equilibrio entre tamanho do alvo e a limitagao de seu peso.
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7 COMPORTAMENTO DINAMICO DO ALVO

Para estudar o comportamento dinamico do alvo (fora do equilibrio), construiu-se um
programa no MATLAB 7.6.0 que resolve as equacdes diferenciais (1) (2) e (3) e que fornece
os valores de X, Z, 0, Vx, Vz, o, utilizando a fungdo ODE45 (Método de Runge-Kutta de

quarta ordem).

A Tabela 2 lista as diferentes condi¢des de voo que foram simuladas utilizado o

referido programa. Em todos os casos, a posi¢ao inicial do alvo aéreo foi a seguinte:
Xo=0m

Zo=10 m (10 m abaixo da aeronave)

Bo=0°

Tempo de simulacdo: 180 segundos

Quadro 1 - condic¢des de voo utilizadas nas simulagdes.

Condicao de Voo H (m) Xc (cm) Vany (M/S) Finalidade
1 3000 0 231,50 Referéncia
2 3000 0 128,61 Influéncia da velocidade
3 3000 30 231,50 Influéncia de X,
4 3000 10 128,61 Influéncia de Xc + velocidade
5 10000 10 231,50 Influéncia da altitude

Fonte: Proprio Autor
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Figura 21 — Variacao das posi¢des do X e -Z alvo, bem como dos angulos de arfagem (0) e de

ataque (a) ao longo do tempo na Condigdo 1.

MMMM:.M-.

UL liAAE st

Fonte: Proprio Autor

Dados obtidos:

e Tempo para estabilizacdo da posi¢ao do alvo (X e Z): aprox. 100 s

e Tempo para estabilizacdo dos angulos de arfagem e de ataque (0 e a): aprox. 160 s

e Angulos 0 e o de pico: aprox. 3° e 1,5°, respectivamente.
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Figura 22— Variagao das posigdes do X e -Z alvo, bem como dos angulos de arfagem (0) e de

ataque (a) ao longo do tempo na Condigdo 2.

Fonte: Proprio Autor

Dados obtidos:

e Tempo para estabilizacdo da posi¢ao do alvo (X e Z): aprox. 150 s

e Tempo para estabilizagcdo dos angulos de arfagem e de ataque (0 e o): maior que 180 s

e Angulos 0 e o de pico: aprox. 2° e 1,5°, respectivamente
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8 ANALISE DOS RESULTADOS

Na Condicao 1, o alvo atinge o ponto de equilibrio mais rapidamente que na Condic¢ao
2, devido a velocidade maior gerar uma maior pressao dindmica no alvo, tornando o0 momento
de arfagem aerodindmico mais intenso. Observa-se na Condicdo 2 que os angulos 0 ¢ a
encontram uma maior dificuldade para estabilizar, também devido ao momento aerodinamico
gerado ser menor.

Nas Condigdes 3, 4 e 5, os resultados mostram que o alvo provavelmente entraria em
estol nestas condi¢des de voo: os angulos atingidos sdo superiores a 15°. No caso 4, a
velocidade baixa aliada a posi¢do deslocada do Xc faz com que a pressdo dindmica nao
conceda um momento restaurador suficiente para equilibrar o momento do cabo. Na Condi¢ao
5, apesar de a velocidade de voo ser maior, a diminui¢do da densidade devido a alta altitude
ndo fornece pressdo dindmica suficiente, gerando um efeito andlogo ao da reducdo de

velocidade.
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9 CONCLUSAO

Neste trabalho construimos uma simulagao baseada nas equagdes que definem as
posicdes e velocidades do alvo. Desta forma, foi possivel diretamente obter varias
informacdes a respeito das influéncias de fatores como altitude, velocidade de voo e ponto de
fixacdo da corda sobre o comportamento do alvo. As simulagdes também mostraram que
dependendo da combinagao de altitude, velocidade de voo e ponto de fixagdo da corda, o alvo
pode ndo conseguir convergir para um ponto de equilibrio, pois os angulos sdo maiores que o
angulo de estol. Isso mostra que a margem estatica do alvo influencia diretamente no seu
envelope de voo. Por fim, as simulagdes dinamicas mostraram que, ainda que determinadas
condi¢des de voo possuam uma condi¢do de equilibrio possivel (sem exceder angulo de
estol), seu comportamento dindmico pode ser indesejavel em termos de excesso de oscilagdo

de angulo de ataque, como visto nas condic¢des 3, 4 e 5 (Figuras 21 e 22).
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