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1. Introdugao
1.1 Historico

Nos primdrdios da aviagdo, as aeronaves eram mais simples e sua operagao nao exigia
uma instrumentacao tao rebuscada, ja que a distancia e tempo de voo eram curtos e a baixa
altitude. No entanto, algum tipo de medi¢cdo era necessaria, para que o piloto tivesse
conhecimento das condi¢des de voo e pudesse agir da forma mais adequada no controle da

Figura 1: Aeronave de cabine aberta - 14-Bis

aeronave. Por essa razao, os primeiros avides possuiam cabines abertas.

A cabine aberta, permitia que o piloto estimasse dados como velocidade relativa,
temperatura, umidade, vibracdes, baseando-se nos prépios sentidos para a orientacdo em
voo. Para as condi¢Ges de voo da epdca, tais “medi¢ées” eram suficientes para o controle da
aeronave.

Figura 2: Outros avides de cabine aberta da década de 20

Em 1927, Charles Lindbherg fez o primeiro voo transoceanico a bordo de uma
aeronave de cabine fechada, ja com os primeiros instrumentos barométricos rudimentares.

Figura 3: Charles Lindbherg e seu primeiro voo em uma aeornave de cabine fechada



Em 1937 ocorreu o primeiro voo de uma aeronave de transporte comercial com uma
cabine pressurizada. Com passageiros a bordo, houve a necessidade de desenvolver
instrumentacdao adequada de maneira que fosse garantida a seguranca destes passageiros.
Com isso, as novas aeronaves ja vinham instaladas com diversos instrumentos de voo que
faziam a medicao das varidveis necessarias para garantir uma operagao de voo segura.

Deve-se ressaltar que grande parte desse desenvolvimento e da evolugdo tao répida
deveu-se as duas grandes guerra do século XX. Isso acarretou em uma maior densidade do
trafego aéreo e, consequentemente, a uma grande quantidade de acidentes aéreo. A partir
disso surgiu a necessidade de se regular a operacdo das aeronaves. E para isso criou-se, em
1958, a FAA (Federal Aviation Administration) que regulamenta e faz o controle das normas
aeronauticas até hoje nos Estados Unidos e suas normas servem de referéncia para paises de
todo o mundo, inclusive o Brasil.

Logo em suas primeiras publicacdes a FAA obrigou que todas as aeronaves deveriam
ter instalados altimetros e velocimetros, como uma forma de envolver mais o piloto na
operacdo da aeronave para minimizar os riscos de acidentes. Atualmente, o FAR, JAR e o
RBHA regulamentam e exigem instalacao e calibragao dos instrumentos de altimetria.

A partir dessa nova regulamentacdo, a necessidade de novos e mais especificos
instrumentos de voo s6 cresceu. Esse fato aliado a concorréncia entre as empresas levou a
um grande e acelerado desenvolvimento dos instrumentos de voo nos anos seguintes e que
dura até os dias atuais.

1.2 Definigoes

Operar uma aeronave é realizar uma atividade com a aeronave em funcionamento.
N30 necessariamente envolve taxiamento, voo ou menos acionamento dos motores. E uma
acdo bastante complexa, com requisitos muito restritos. Por esse motivo, os materiais,
métodos e treinamentos devem ser muito cuidadosos.

Os instrumentos de voo sdao compostos por quatro elementos principais:

Elementos detecg¢do: sdo dispositivos sensiveis as mudancas de quantidade fisica e/ou
uma dada condicdo;

e Elementos de medida: é onde ocorre a medicdo do valor da quantidade detectada,
gue é transformada em pequenos deslocamentos lineares ou angulares, no caso de
elementos mecéanicos, ou sinais elétricos, no caso de elementos elétricos.

e Elementos de acoplamento: sdo dispositivos que ampliam ou reduzem os
deslocamentos ou sinais elétricos medidos e os transmite de forma compreensivel ao
operador.

e Elementos de indicacdo: é o dispositivo que exibe o valor transmitido pelo
acoplamento em forma de um ponteiro ou escala.
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Figura 4: Fluxo da informagdo dentro do instrumento

Os instrumentos de voo podem ser de acionamento mecanico-pneumatico,
eletromecanico ou digital.

Os mecanico-pneumaticos estdo presentes, geralmente, em aeronaves de baixo
desempenho, devido a suas limitacGes operacionais, jd que sdo valido somente dentro de
condicdes de operacgdo estreitas. Seu funcionamento é baseado na conversdo de pressdao em
deslocamentos mecanicos. Instrumentos desse tipo possuem dificuldade em atender o
critério de erro maximo admissivel para aeronaves de alto desempenho. Além de contar com
erros de histerese, como imperfei¢cdes na elasticidade das capsulas aneréides, deformacdes
plasticas nas molas dos mecanismos dos intrumentos, atrito interno, vibraces. Esses efeitos
sdo notados principalmente quando hd mudancas rapidas de altitude durante curtos periodos
de tempo. Em capitulas posteriores se explicara com detalhes o funcionamento desses
instrumentos.

Os instrumentos eletromecanicos podem ser alimentador tanto por linhas
pneumaticas como por sinais elétricos. Aqueles s3ao bastante similares aos instrumentos
mecanico-pneumaticos, entretanto, no lugar de cdpsulas anerdides, possuem transdutores
de pressao. Dispensam o uso de ADC, conversores analdgico-digital. J& os instrumentos
alimentados por sinal elétrico recebem a informacdo fisica por meio de um dispositivo
mecanico, que estd conectado a um ADC, que converte a informacdo analdgica em elétrica e
envia a informagdo ao piloto. Esses instrumentos possuem um atraso da informagao devido
ao lag eletromecanico.

Os instrumentos digitais estdao presentes em aeronaves dotadas de barramentos
digitais. As informagdes anemomeétricas, ja em termos de grandezas aeronautica, circulam
pelo barramento, sendo consumidas pelo instrumento e apresentadas. Possui também um
atraso da informacao devido ao lag eletronico.



2. Tecnologia Avionica

O proposito deste capitulo é introduzir o leitor nos principios gerais da tecnologia
eletronica e de computagdo empregada em avibnicos.

2.1 Evolugao da Tecnologia

O primeiro grande impulso para o uso de eletrénicos na aviagao ocorreu durante a
Segunda Guerra Mundial. As comunicagdes estavam amadurecendo e o desenvolvimento do
radar aéreo usando o magnétron, a valvula termidnica e as tecnologias associadas ocorreram
em um ritmo bastante rapido durante todo o conflito. Os transistores foram desenvolvidos
no final dos anos 1950 e 1960 e substituiram as valvulas termiénicas em muitas aplicacoes. A
melhor relagdo custo-eficacia dos transistores levou ao desenvolvimento de sistemas

avibnicos iniciais ao longo das décadas de 1960 e 1970.
=
X

Figura 5: Valvulas termoidnicas substituidas pelos transistores
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Por muitos anos, os avidnicos foram implementados em dispositivos e sistemas
analdgicos, com niveis de sinal geralmente relacionados de alguma forma linear ou preditiva
a propriedade analégica, como voltagem, corrente, freqliéncia, pulso-largura ou
deslocamento de fase. Este tipo de sistema analdgico é geralmente propenso a variabilidade
devido a imprecisdes de modelagem, componentes intrinsecos e tolerancias de fabricacao,
temperatura dos componentes, idade, desvio e outras ndo linearidades. Os principios da
computacao digital foram estudados por varios anos antes que a tecnologia fosse aplicada as
aeronaves. A computacdo digital supera a variabilidade da computac¢ao analégica, fornecendo
resultados precisos repetiveis com alta precisdao, sem estar sujeita a variacdes devido a
tolerancias de fabricagdo e efeitos térmicos. No entanto, os primeiros computadores digitais
eram enormes; eles eram bastante impraticaveis para o uso em qualquer aplicacdo de via
aérea até o surgimento do circuito integrado

Um dispositivo implementando fungdes légicas completas em um Unico dispositivo
tornou-se possivel: circuito integrado. A primeira aeronave a ser desenvolvida nos EUA
usando técnicas digitais foi a norte-americana A-5 Vigilante, um bombardeiro da Marinha dos
EUA que se tornou operacional na década de 1960. Desde o final dos anos 1970 e inicio dos
anos 80, a tecnologia digital tem se tornado cada vez mais usada no controle de sistemas de
aeronaves, bem como em sistemas relacionados a missGes. A disponibilidade de
microprocessadores muito poderosos e de baixo custo e ferramentas de desenvolvimento de
software mais avangadas levaram a ampla aplicacdo da tecnologia digital em toda a aeronave.
Nenhum sistema de aeronave — nem sistema o sanitario — foi deixado intacto.



A evolucdo e o crescente uso da tecnologia avidnica para aplicacdes civis de controles
de motor e controles de v6o desde a década de 1950 sdo mostrados na Figura 6.
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Figura 6: Evolugdo da eletrénica para o controle de voo e de motor

A evolucdo da arquitetura de sistemas aviénicos é resumida em Figura 7.
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Figura 7: Evolugdo da arquitetura aviénica

Os sistemas aviOnicos iniciais podem ser caracterizados como arquiteturas de
computacdo analdgica distribuida. Nessa época, cada sistema de avidnicos funcionava como
uma "solucdo pontual" implementada usando eletronicos analdgicos. Mudangas na
funcionalidade exigiam mudancas no circuito e interconectividade.

Nos anos 1970, os primeiros sistemas digitais substituiram os computadores
analdégicos por computadores digitais. Cada computador executava uma tarefa especifica de
"solucdo de pontos", dai seu nome - um computador orientado a tarefas.

Barramentos de dados digitais de alta velocidade como ARINC 429, MIL-STD-1553B e
ARINC 629 facilitaram o projeto de arquitetura avidbnica mais estruturada em meados da



década de 1980 e trouxeram o conceito de agrupar funcdes relacionadas em um dominio
avionico, com computadores dentro do dominio interconectado por um barramento de
dados. Hoje chamamos isso de arquitetura federada. E caracterizado por varios
computadores funcionalmente interconectados, mas discretos. Cada computador possui
limites funcionais légicos associados a tarefa que realiza na aeronave. Sua funcionalidade é
determinada pelo software aplicativo em execugao nele. Geralmente, o computador e seu
software aplicativo incorporado é um projeto proprietario da empresa do sistema avionico
que o fornece. Cada computador é uma unidade substituivel em linha (LRU).

Ja em 1990 foi desenvolvida a avibnica modular integrada (IMA), que é uma
arquitetura de avidnica emergente e sua técnica de empacotamento esta sendo aplicada a
aeronaves de geragdo atual como o Airbus A380, A350 e o Boeing 787.

2.2 Computadores em Avidnica

Um computador usado em sistemas avidnicos é um computador orientado a tarefas ou
um sistema embarcado. Realiza fung¢des avidnicas especificas em tempo real de acordo com
o software armazenado nele e pré-carregado em sua meméoria. Sua funcdo é colher dados,
processa-los e se comunicar com outras unidades. Ndo é comum a interface com o usuario
humano.

Um computador avidnico tipico tem a arquitetura mostrada na Figura 8 e compreende:

e Uma fonte de alimentacdo: converte a poténcia da aeronave de 115 VAC 400 Hz em
energia condicionada e estabilizada para a eletronica interna;

e Unidades centrais de processamento (CPUs), mais meméria de dados e aplicativos:
executa o aplicativo para executar a funcdo avionica desejada;

e Interface | / O: recebe os dados dos sensores e encaminha, depois de processados, para
a rede de dados;

¢ Interface de comunicacdo de barramento de dados: para conectar o computador

avionico a rede de barramento de dados aviénicos.
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Figura 8: Esquema comparativo das arquiteturas de um computador aviénico e um Personal Computer



O “computador avidnico” deve funcionar de maneira confidvel no ambiente no qual ele
serd instalado. Este processo de robustez deve garantir que o computador avionico ird operar
em um ambiente térmico, vibratdrio e eletromagnético severo. A Figura 9 mostra a
construgao tipica de uma LRU de computador avidnico.
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/
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/
[
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Figura 9: Visdo explodida de um computador aviénico tipico

Na maioria das aplicagdes, o computador avidnico é o elemento computacional de um
sistema de controle e, no nivel do sistema, pode ser considerado como um elemento de
controle com entradas, saidas e feedback. O computador de avibnica adquire dados de
entrada de uma variedade de sensores de aeronaves, computa e fornece resultados para os
efetores de aeronaves de acordo com os algoritmos de funcdo de transferéncia de seu
software de aplicacdo e mede a resposta da aeronave no feedback e controle preciso das
fungdes da aeronave. Alguns sistemas de controle sdo sistemas de circuito fechado ébvios,
como o piloto automatico e o gerenciamento de combustivel. Outros sistemas de controle
sdo o circuito aberto e o operador (piloto) fecha o circuito, como o computador de dados
aéreos e a tela principal de vbo.

Como exemplo, um computador de dados aéreos (ADC) mede grandezas de entrada de
pitot e pressao estatica (pt e ps) das quais deriva quantidades como velocidade do ar, altitude
barométrica e nimero de mach de acordo com os algoritmos simplificados abaixo:

Pressdo de impacto (Hg):

qc = Pt — Ds

Altitude barométrica:

_ (29,921260:190255 _ 1,0:190255)
0,000013125214

Velocidade Indicada:

2
IAS = 1479,1026 (L + 1)7 -1
’ 29,126



Mach:

2
dc

M= |5 (— + 1)7 ~1
Ps

Estas sdo equacOes complexas que buscam modelar a atmosfera da Terra. Antes dos
computadores digitais, essas fungdes teriam sido derivadas de uma complexa rede analdgica
de modelagem de circuitos, que teria produzido uma grande aproximag¢dao, mas ndo uma
avaliacdo exata dessas equagdes. O computador digital pode repetidamente resolver essas
equacdes com alta precisdo. No entanto, a diferenca entre um computador digital e o
computador analdgico é a maneira pela qual o computador digital resolve essas equacdes.
Em um computador analégico, as equacdes sdo resolvidas como uma funcdo continua. Em
um computador digital, os sinais de entrada sao quantificados em valores discretos e as
equagdes sdo resolvidas em amostras de tempo discretas sucessivas. Os processos de
digitalizacdo podem introduzir artefatos indesejdveis, a menos que sejam entendidos e

gerenciados corretamente.

A Figura 10 mostra a relagdo da atmosfeta ISO — gréfico entre a altitude e a pressdo do ar.
Se este modelo fosse implementado em um computador analégico, uma inspecdo detalhada
revelaria que essa funcao é sempre uma fung¢do continua entre a entrada e a saida. Em um
computador digital, uma inspecdo detalhada revelaria a funcdo a ser digitalizada em uma
série de etapas. O tamanho do passo é a resolucdo ou precisao limitante da maquina digital,
geralmente determinada pelo numero de digitos bindrios (bits) em seus processos.
computacionais e a resolucao do seu processo de conversdao de analdgico para digital e de

digital para analdgico.
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Precisdo é uma medida de quao bem a funcdo implementada modela a funcdo ideal, neste
caso a atmosfera da Terra. Em um computador analégico, esta serd a precisdo com a qual o
circuito analdgico ajusta-se a curva ideal e estara sujeito a tolerancias de componentes e
variagOes térmicas. Em um computador digital, serd a precisdao das equa¢des usadas para
expressar o modelo da atmosfera da Terra (em si uma aproximagao).

Uma grandeza importante quando tratamos de sinais é a frequéncia de captura do sinal.
Em geral, a frequéncia deve ser a mais alta possivel, porém isso aumenta o curso do
equipamento. Frequéncias muito baixas podem gerar instabilidade do sinal. Cada sistema
possui uma “taxa de aquisicdo minima”, também chamada de frequéncia de Nyquist, para
gue o seu funcionamento seja adequado. Em caso que a taxa de aquisicao seja inadequada,
ou seja, menor que a frequéncia de Nyquist, alguns problemas podem acontecer.

A Figura 11 ilustra as conseqliéncias da taxa de amostragem no processamento de sinal
no dominio do tempo. A figura ilustra o impacto de uma frequéncia de amostragem fixa no
aumento das frequéncias do sinal de entrada senoidal. A Figura 11a ilustra que em baixas
frequéncias, onde ha um grau significativo de sobreamostragem, o resultado é uma boa
interpretacao do sinal de entrada continuo. Nas freqiiéncias que se aproximam da freqiiéncia
de Nyquist, mostrada na Figura 11b, a distorcdo estd presente na forma de um componente
alternativo sobreposto ao sinal desejado. Este sinal origina-se da diferenga ou frequéncia de
"batida" entre a entrada e as frequéncias de amostragem. A Figura 11c ilustra que abaixo da
freqUiéncia de Nyquist, o componente corrompe o sinal para um nivel que o torna inutilizavel.
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Figura 11: Impacto da variagdo na taxa de amostragem
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Como pode ser visto, a medida que a relacdo entre a frequéncia de amostragem e a
frequéncia do sinal diminui, a fidelidade com a qual o sinal pode ser reconstruido
progressivamente se degrada. O projetista do sistema deve ter o cuidado de definir a
frequéncia da amostra, a taxa de atualizagdao computacional e a periodo de processamento
para garantir que o sistema de controle processe fielmente todos os componentes de
frequéncia do sinal de interesse e permaneca estavel sob todas as condi¢des operacionais
potenciais.

2.3 Manipulagao de Sinais Digitais

O processamento digital pode ser realizado em taxas muito altas e com grande precisao.
No entanto, para executar muitas tarefas Uteis, o computador digital precisa interagir com o
mundo "real", que é de natureza analdgica.
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Figura 12: Comparagdo entre os dominios analdgico e digital

No mundo analégico mostrado a direita da Figura 12, os parametros sdo representados
em unidades reais: voltagens, graus por hora e assim por diante. Para permitir o
processamento digital, estes sinais analdgicos tém que ser convertidos em formato digital por
um processo chamado conversdo analégica para digital (ADC). Isso converte o sinal analégico
em uma série de palavras digitais que o processador é capaz de manipular de acordo com o
conjunto de instrugdes que constitui um algoritmo particular ou filosofia de controle. Uma
vez concluido o processamento digital, um processo reverso denominado conversao digital
para analdgica (DAC) converte a saida de volta em um parametro analdégico adequado para
suprir uma demanda a um atuador para se mover: por exemplo, um atuador de controle de



vOo ou controle de uma valvula moduladora dentro um sistema de controle de combustivel
ou ambiental.

Os processos analdgico para digital e digital para analdgico sdo mostrados como uma
forma de diagrama de fluxo de sinal na Figura 13.
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Figura 13: Conversdo Analogico-Digital e vice-versa

Vamos detalhar o processo de conversdo do sinal analdgico para o digital fazendo o uso
da Figura 14:
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Figura 14: Conversédo Analdgica - Digital

A partir da Figura 14 vemos que o sinal de entrada analdgica é o sinal desejado que estd
sujeito ao processamento digital. Este sinal ird variar continuamente com o tempo,
dependendo do comportamento do sistema do mundo real que ele representa. Este exemplo



especifico esta variando entre cerca de 7,0 V e cerca de 2,5V em uma janela de 60 segundos.
O sinal é alimentado em um circuito de amostra e espera (SH) que periodicamente testa o
sinal analdgico.

A saida do circuito SH é mostrada como o sinal analégico mostrado na Figura 14. Isso
replica de perto o sinal original, mas com uma aparéncia de escada, com a largura dos
"passos"”, dependendo da taxa de amostragem. Quanto maior a taxa de amostragem,
menores serdo esses passos. Na pratica, a amostragem ndo pode ser alcangada
instantaneamente, e também, na pratica, a taxa de amostragem tem um grande efeito sobre
a fidelidade do sinal amostrado (e, portanto, digitalizado), como foi explicado na secdo
anterior.

Os dados amostrados sao convertidos em um fluxo de palavras digitais que representam
a representacdo digital de cada uma das etapas analdgicas. A Figura 14 mostra uma
representacdo de 8 bits. Isso é tipico do nivel de resolu¢do necessario para um sistema de
aeronave, como combustivel ou sistema hidrdulico. A resolu¢do de 12 ou 16 bits também
pode ser usada para dados de v6o, como velocidade, altitude e atitude.

Referindo-se novamente ao diagrama de controle original na Figura 14, pode-se ver que
ha um sinal de erro ou ruido devido ao fato de que o processo de amostragem nao é perfeito.
Isso é conhecido como erro de quantizagdo. Varia entre + 0,5 do bit menos significativo (LSB)
e depende da escala da palavra digital. Matematicamente o erro é distribuido uniformemente
entre + 0.5LSB e - 0.5LSB.

O processo inverso, a conversao do sinal digital para analdgico, possui certas sutilezas que
fogem do escopo desta apostila. De maneira geral, cada amostra do sinal digital gera um
ponto em uma curva continua, analdgica, que é aproximada por uma funcdo utilizando
métodos numéricos.

Vale ressaltar que o sinal analdgico, antes de convertido a digital, é filtrado para evitar
picos de corrente, minimizar ruidos e proteger contra sobretensao e variacdes de tensao.

2.4 Software

O software é o coracao da moderna avibnica digital. Da ao sistema uma flexibilidade que
estd muito além do que é possivel de equivalentes analégicos. O software descreve
algoritmos, declaracdes légicas, dados e processos de controle. Projetar, codificar e testar
softwares requer procedimentos exclusivos para provar que o software é pelo menos tao
confiavel quanto seu hardware.

O investimento em software é vasto. O sistema aviénico do Airbus A320 tem cerca de
800.000 linhas de cddigo. O sistema aviodnico Boeing 777 tem mais de 4.000.000 de linhas de
cédigo em 50 plataformas de hardware. Como uma ordem de grandeza grosseira, foi dito que
o numero de linhas de cédigo para um sistema avidnico dobra a cada 10 anos, com um
aumento proporcional nas horas-homem/homem-dias necessarias para desenvolver e
certificar o software para o projeto apropriado.

Os objetivos da engenharia de software sdo desenvolver softwares avidnicos que sejam:



e Modificdveis: para modificar o software de forma eficaz, é necessario assimilar todas as
decisdes de design. Se nao for feito, as modificacdes sdo apenas reparos indiscriminados. O
software modificavel deve permitir mudangas sem aumentar a complexidade geral;

e Eficazes: usa os recursos disponiveis da melhor maneira. Os recursos limitados sao
tempo (poder de célculo disponivel) e espago (memoaria disponivel);

eConfidveis: Eliminando falhas de projeto e tomando medidas de recuperagdo se
ocorrerem disfuncdes (tolerantes a falhas).

e Inteligiveis: legivel (geralmente como resultado de um bom estilo de codificagdo) e
facilmente capaz de isolar dados e operacdes realizadas nos dados.

e Reutilizaveis: a analogia desejada é o conceito de componentes de software serem
amplamente reutilizaveis como componentes eletrénicos. Para que uma biblioteca de
componentes seja reutilizavel, é essencial que cada uma esteja totalmente documentada e
caracterizada.

Como todo dispositivo aeronautico, os softwares passam por um longo e rigoroso
processo de certificacdo, que testa sua confiabilidade, robustez, funcionalidade, entre outras
qualidades.

Com os softwares cada vez mais potentes, os hardwares também devem acompanhar
o desenvolvimento. Além da capacidade de processamento maior, os hardwares utilizados
em avionica devem também mostrar robustez, confiabilidade, funcionalidade, entre outras
caracteristicas.

Em 1965, Gordon Moore, co-fundador da Intel, previu o futuro da computacao
baseada em microprocessadores em sua famosa Lei de Moore: “O poder de processamento
do microprocessador vai dobrar a cada dois anos”. Conforme ilustrado na Figura 15, sua
previsdo mostrou-se correta até entdo.
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3. Redes de Dados

Este capitulo discute os barramentos de dados digitais e as redes de comunicacao
usadas nas aeronaves de transporte civil atuais. Vamos discutir os principios basicos das
tecnologias de barramento, incluindo técnicas de codificagdo, atributos e topologias. Os
barramentos que serao vistos neste capitulo sao:

¢ ARINC 429: velocidade de 100kbps, barramento linear, unidirecional;

e MIL-STD-1553B: barramento linear bidirecional de 1 Mbps; controle centralizado,
protocolo de comando/resposta;

¢ ARINC 629: barramento linear bidirecional de 2 Mbps, controle distribuido;

e ARINC 664: 10/100Mbps, estrela, rede de comunicacdo bidirecional, controle
distribuido;

¢ CANbus: 1 Mbps; barramento linear bidirecional.

O MIL-STD-1553B é um padrdo de barramento de dados militar usado extensivamente
em aeronaves militares, mas estd incluido neste capitulo porque possui muitos recursos e
capacidades importantes, cujas licdes foram obtidas na evolucdo do barramento de dados
avionicos civis e militares subsequentes. Algumas plataformas de dupla utilizacdo, de uso civil
e militar, incorporam o equipamento MIL-STD-1553B.

3.1 Fundamentos

Os sistemas avidnicos iniciais empregavam computadores analégicos com
informacgdes transferidas entre sensores, efetores e computadores, e entre os préprios
computadores, como um sinal analégico (por exemplo, tensdo, corrente, largura de pulso,
freqliéncia, etc.) proporcional a quantidade da varidvel medida. Cada sinal era mais
comumente transportado por um fio de cobre blindado, as vezes um par trancado de fios de
cobre trancados para melhorar a questdo do ruido.

Em meados da década de 1960, os computadores digitais estavam substituindo os
computadores analdgicos e era necessario um meio de transferir informacgdes digitalmente.
A solugdo mais ébvia foi transferir a informagdao como uma série de zeros e uns (uma palavra
de dados) representando o equivalente binario codificado da quantidade em questdo. Essas
informacgdes eram empacotados como um conjunto de bits Unicos em uma palavra de dados.
Dessa maneira foi possivel transferir diversas quantidades de dados por um mesmo fio ao
memso tempo. Com a adicdo de um meio para identificar qual palavra de dados se refere a
qgual quantidade (o protocolo), temos um barramento de dados digital. As transferéncias de
informacdo precisam ser repetidas em uma base ciclica continua a uma freqiiéncia que
satisfaca os critérios de Nyquist (a taxa de amostragem discutida no capitulo anterior).

Assim, um barramento de dados digital € um meio de transferir informagdes de um
computador para outro computador em formato digital, geralmente sobre um par de fios de
cobre trancado e blindado; ou possivelmente um cabo de fibra ética para sistemas de maior
banda. Normalmente, as informacodes incluirdo mensagens (quadros ou pacotes de dados)
transmitidas serialmente pelo barramento de dados, como mostrando na Figura 16. Pacotes
de dados compreendem uma série de palavras de dados precedidas por uma palavra de



comando ou cabecalho que identifica o pacote de dados, a quantidade de informacao contida
dentro dele e outras informacdes relativas a qualidade dos dados, sua origem e destino.

O fluxo de mensagens também inclui um meio para detectar erros ou corrupgdes
dentro dele. O meio mais simples de detectar erros é uma verificagdo de paridade. Um bit

Validity Data
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Bits
Bit Bit
A Typical Data Word
Control Spare
Bit Bit
Command Data Data Data Data
Word Word Word Word Word

A Typical Data Stream

Figura 16: Formato de um barramento de dados

extra (o bit de paridade) é adicionado ao fluxo de dados, o que pode levar o valor 0 ou 1 para
tornar a soma total de 1s no fluxo de dados um nuimero par (conhecido como paridade par).
A verificacdo de paridade sé pode detectar um Unico erro de bit e, portanto, é realmente
adequada apenas para mensagens curtas. Bits adicionais sdo adicionados a mensagens mais
longas para melhorar a capacidade de deteccdo de erros. Eles sdo conhecidos como
verificacGes de redundancia ciclica (CRCs) e, com um numero suficiente de bits, podem até
fornecer correcao de erros, bem como deteccdo de erros. No entanto, para sistemas
avidnicos, o objetivo geral do projeto é que os erros sejam eventos raros e projetar meios
alternativos para gerenciar a perda de uma mensagem.

Dois dos métodos mais populares de codificacdo de informacgdes digitais em sinais
elétricos sdo mostrados na Figura 17. Eles sdo o formato bipolar de retorno a zero (RTZ) e o
formato bifase de ndo retorno a zero (NRZ) de Manchester.

O formato RTZ bipolar codifica uma légica 1 como uma transicdo de voltagem alta a
zero durante cada tempo de bit. Uma légica O é codificada por uma transicdo de tensdo baixa
a zero durante cada tempo de bit. S3o os niveis de tensdo que sinalizam o tempo de bit e o
valor do bit. As tensdes absolutas ndo sao importantes, apenas sua polaridade é importante.
O receptor incorpora deteccdo de limiar com histerese para fornecer protegcdo contra
interferéncia eletromagnética. Cada bit de tempo compreende uma porg¢do que significa o
valor do bit de dados (logica 1 ou légica 0) e uma porg¢do quando o sinal é zero, o que permite
gue o receptor se sincronize com o transmissor. Os dados sdao automaticos. O receptor ndo
precisa conhecer a freqliéncia da transmissdo, pois ela se sincroniza com o transmissor
detectando o periodo durante o tempo de bit quando o sinal é zero. Em teoria, a taxa de
clocking poderia ser qualquer freqliéncia, mas, na pratica, a frequéncia de tempo de bit é



limitada pela impedancia caracteristica do cabo e pelas reflexdes criadas por
incompatibilidades de impedancia nos cabos, emendas e conectores.

O formato biphase Manchester non-return-to-zero codifica uma légica 1 como
transicdo de alta para baixa tensdo durante o tempo de bit e a légica 0 como uma transicao
de tensdo baixa para alta durante o tempo de bit. S3o as transi¢des de tensdao que sinalizam

Bipolar RTZ Format Manchester Biphase
| Logic‘1’ 1 Logic ‘0 1 Logic ‘1’ [ | Logic ‘1’ 1 Logic ‘0’ 1 Logic ‘1’ 1
V— o o o — . +V _—i—— : _—
[ [ i i i
I I I I 1
i I i i i
i [ i i i
i [ i ! i
zero —i— — —_— _— d — ! ! !
I ] I I ]
! i [ [ i
[ i i i |
: ! i ! i
I i i I i i
: i i N — i — -
Ao ittt pumnniie inbnbnits S Sl - !
Bit time Bit time
(e.g.10ps for 100kbps A429) (e.g. 1ps for 1Mbps MIL-STD-1553B)

Figura 17: Codificagdo de Bits
o tempo de bit e um valor de bit.

O formato RTZ bipolar possui trés estados de tensdo: alto, baixo e zero. A biphase de
Manchester possui dois estados de tensdo: alto e baixo. Barramentos como o ARINC 429
utilizan a légica Bipolar RTZ e barramentos MIL-STD-1553B utilizam légica Manchester.

Existem diferentes classes de transmissdao de dados, as mais comuns s3o:

¢ Single source - coletor Unico: essa classificacdo descreve uma técnica onde um
transmissor envia informagdes para um Unico receptor. Os aplicativos de barramento de
dados mais antigos eram desse tipo, substituindo os links analdgicos usados nos sistemas
anteriores.

* Single source — vérios coletores: esta classificacdo descreve uma técnica em que um
equipamento transmissor pode enviar dados para diversos equipamentos receptores.

e Multiple source - varios coletores: nessa classificacdo, varias fontes de transmissao
podem transmitir dados a varios receptores.

Em relacdo as topologias de rede, as mais comuns sdao mostradas na Figura 18. Quando
a topologia é linear, costumamos chama-las de barramento de dados. Quando a topologia se
converte em algo mais complexo com diversos receptores, por exemplo numa topologia
estrela, tendemos a nos referir a elas como redes.
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Figura 18: Tipos de topologia

* Topologia linear: todas as unidades substituiveis em linha (LRUs) recebem todas as
transmissdes. As LRUs podem ser adicionadas sequencialmente ao barramento. E a topologia
mais comum utilizada em barramentos avibnicos.

¢ Topologia em anel: mensagens sao passadas sequencialmente de uma LRU para a
LRU subsequente do anel. O anel deve ser “quebrado” para adicionar uma nova LRU.

¢ Topologia em estrela: LRUs estdo conectadas a um hub central, switch ou roteador
(sinbnimos). As mensagens passam pelo hub (ou switch) para todas as outras LRUs na rede.
LRUs podem ser adicionadas adicionando portas ao switch.

A evolugdo da velocidade de transmissao de dados em barramentos avidnicos
militares e civis pode ser vista na Figura 19. O barramento ARINC 429 é o mais amplamente
usado na aviagao.
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Figura 19: Evolugéo da velocidade na transmissdo de dados



3.2 Protocolos de Transmissao

Barramentos de dados unidirecionais, de fonte Unica e com multiplos receptores como
0 ARINC 429 podem ter uma estrutura de comando simples (protocolo), entretanto, a rede
fisica para implementar um sistema avidnica pode ser bastante complexa, ja que envolve
diferentes equipamentos. Um exemplo disso é mostrado na Figura 20.

Receiving Receiving
LRU LRU
| Transmitting I

u I—I LRI I
Multiple Unidirectional : : &:

Multicast Data Buses -

Receiving Fleceiving
LRU Yyvy
T
|Transmming I Graphics P | Display
Recelvlng | Recelvlng I
LFIU LRU o
Avionics Network

Figura 20: Rede avibnica — Fonte unica
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Ao facilitar a comunicagdo em ambas as dire¢Ges, a rede fisica pode ser simplificada.
Um barramento de dados bidirecional possui varias fontes e vdrios coletores. Nesse tipo de
barramento de dados, todos os terminais podem transmitir e receber no mesmo barramento
de dados; mas claro que ndo ao mesmo tempo, ou as mensagens se sobreporiam umas as
outras. As mensagens precisam ser separadas por um protocolo de multiplexacdo de tempo.
A rede fisica é simples: cada terminal precisa de apenas uma interface de barramento de
dados. Vide Figura 21. No entanto, o protocolo de dados é complexo. A arbitragem deve
ocorrer para garantir que apenas um terminal seja capaz de transmitir a qualquer momento.
Receptores devem estar aptos a receber todo o tempo. O reconhecimento do receptor é
possivel e estratégias de recuperacdo de erro podem ser desenvolvidas. Os protocolos de
barramento de dados bidirecionais mais populares sao:

e Alocacdo de slots de tempo: Cada terminal recebe um intervalo de tempo
predeterminado no barramento. Um terminal deve aguardar por seu intervalo de tempo para
assumir o controle do barramento e transmitir.

e Comando/resposta: Um controlador de barramento (BC) comanda todas as
transacdes no barramento. Nenhum terminal pode transmitir sem receber permissao do
controlador de barramento. A falha do BC principal pode ativar um BC alternativo; no entanto,
apenas um CB pode estar ativo.

e Passagem de token: um token é passado pelos terminais de barramento. Um
terminal sé pode assumir o controle do barramento e transmitir depois de receber o token.
Quando tiver concluido suas transac¢ées, passa o token para outros usuarios.



e Contencdo: Qualquer terminal pode transmitir a qualquer momento apds o
barramento ficar ocioso (sem atividade). Se dois terminais comecarem a transmitir de uma
vez, ocorrerd uma colisdo. Ambos os terminais devem parar e, apds uma espera aleatoria,
tentar novamente para transmitir. Colisdes sao eventos normais.
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Figura 21: Rede aviénica - Multiplas fontes

3.3 Barramentos

3.3.1 ARINC 429

O ARINC 429 é de longe o barramento de dados mais comum em uso em aeronaves
de transporte civil, jatos regionais e jatos executivos que voam atualmente. Desde a sua
introducdo nos avides Boeing 757/767 e nos avides Airbus no inicio dos anos 80, dificilmente
uma aeronave produzida ndo utilize este barramento de dados. E um barramento de dados
de topologia linear de origem Unica e receptores multimos. Ele é transmitido em um cabo
blindado de par trangado usando codificacdo bipolar de retorno a zero. Até 20 terminais de
recepcao podem ser conectados ao barramento. A Figura 22 mostra um esquema desse
barramento.
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Figura 22: Topologia do ARINC 429



A informacdo é transmitida uma palavra de 32 bits de cada vez. O formato da palavra
é mostrado na Figura 23. Ele compreende um componente de dados de 18 bits no qual a
informacgado pode ser codificada como binaria, decimal codificada bindria (BCD), alfanumérica
(ASCII). Os dados sdo precedidos por um componente de etiqueta de 8 bits que identifica o
conteldo da informagado do componente de dados. O bit final € um bit de paridade. Outros
bits estdo disponiveis para identificar a origem e o status dos dados. A especificagdo ARINC
429 incorpora muitos rotulos fixos e formatos de dados para facilitar um padrdo aberto. No
entanto, os projetistas podem implementar criptografias de dados alternativas e adicionais
para atender aos requisitos do sistema. Deve-se notar que os fluxos de informacdo sao
somente em uma dire¢do: da fonte (transmissor) para os receptores. Nao ha meios para um
receptor confirmar o recebimento. A fonte transmite informagdes quando esta disponivel; os
receptores devem pegd-lo quando chegar. O transmissor ndo sabe se os receptores
receberam corretamente a mensagem. Nao hd um mecanismo de recuperagao de erros para
mensagens perdidas ou corrompidas.
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Figura 23: Formato da palavra digital do ARINC 429

O padrao oferece duas taxas de dados. A taxa de dados de 12 a 14 kbps de baixa
velocidade é geralmente usada para comunica¢ao com sensores, efetores, painéis de controle
e anunciadores com baixo conteludo de dados. A taxa de dados de alta velocidade de 100 kbps
é geralmente usada para comunicag¢do entre computadores avidnicos. A capacidade de dados
é modesta. A taxa de dados de alta velocidade de 100 kbps acomoda pouco mais de 32
palavras a 50 Hz (20 ms) de tempo de ciclo com um carregamento de barramento de 50%. O
barramento ARINC 429 pode ser pensado como um tubo de transporte para uma Unica
mensagem (ou pacote de dados) que compreende uma lista de todas as palavras transmitidas
por esse link.

A conseqiiéncia da construcao de uma arquitetura de sistema aviénico usando ARINC
429 é que hd um numero significativo de links de barramento de dados ARINC 429. Cada
computador aviénico transmissor (LRU) terd pelo menos um canal de saida ARINC 429, e cada
LRU receptora tera um canal de entrada ARINC 429 para cada LRU do qual recebe dados. A
Figura 24 mostra uma arquitetura tipica de flight deck implementada usando barramentos de



dados ARINC 429. Nesta arquitetura, existem mais de 20 canais ARINC 429, um de cada LRU
de transmissao.
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Figura 24: Arquitetura do ARINC 429

O ARINC 429 tem a vantagem de o protocolo de dados ser extremamente simples; isto
é, o terminal transmissor envia informac¢ées quando esta pronto; o terminal de recebimento
adquire dados a medida que chegam. No entanto, a rede fisica consequencial é complexa.

3.3.2 MIL-STD-1553B

O MIL-STD-1553B é um barramento de dados padrdao militar amplamente utilizado
em muitos tipos de aeronaves militares. Foi originalmente concebido em 1973 e o padrao
1553B surgiu no final dos anos 70. E uma topologia bidirecional, linear, controle centralizado,
barramento de protocolo de comando/resposta. Os dados sdo transferidos através de um par
trancado no formato bifasico Manchester a 1 Mbps. O controle é executado por um
controlador de barramento centralizado (BC) que executa transa¢des com terminais remotos
(RTs) embutidos em cada uma das LRUs do sistema avionico. Cada transagdo assume a forma
de um comando emitido pelo BC, transferéncia de dados para/do terminal remoto, seguido
por uma resposta de status do terminal remoto de recebimento. O recurso abrangente de
deteccdo e correcdo de erros de mensagens oferece altos niveis de integridade de dados.

Arede geralmente é implementada para operacdo redundante dupla. Até 31 terminais
remotos mais o BC podem ser conectados ao barramento como mostrado na Figura 25. Uma
implementacao tipica geralmente coloca o BC no terminal remoto com maior intensidade de
computacdo (geralmente também o terminal com maior fluxo de dados).
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Figura 25: Topologia do MIL-STD-1553B

O protocolo do MIL-STD-1553B compreende palavras de comando, palavras de dados
e palavras de status empacotadas em 20 bits a uma taxa de dados de 1 Mbps, usando
codificacdo biphase de Manchester, como mostrado na Figura 26.
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Figura 26: Formato da palavra digital do MIL-STD-1553B

Cada palavra comega com um pulso de sincroniza¢do para "despertar" os terminais
remotos e obté-los em etapas:

¢ Uma palavra de dados compreende 16 bits de dados mais paridade;



¢ Uma palavra de comando compreende cinco bits para identificar o terminal remoto
enderecado (mdaximo de 31 RTs), um bit de recepcdo de transmissdo, cinco bits para
identificar o subenderec¢o (normalmente usado para identificar o pacote de dados), cinco bits
para identificar o nUmero de palavras de dados na transagdo (maximo de 32 palavras por
transagdo) mais paridade.

¢ Uma palavra de status compreende cinco bits para identificar o terminal remoto de
resposta e uma série de bits para indicar o status do terminal remoto. Mensagens do tipo "RT
funcionando corretamente, mensagem vaélida e recebida corretamente”.

Os tipos mais comum de comunicagao sao:

¢ Barramento de controle para terminal remoto;
e Terminal remoto para controlador central;

¢ Terminal remoto para terminal remoto;

e Em rede;

A comunicagdo entre o barramento de controle (BC) e o terminal remoto (RT) é
mostrada na Figura 27. O BC emite um comando de recepcao que identifica dentro dele o
endereco de barramento do RT que deve receber dados, o pacote de dados a ser recebido e
o numero de palavras de dados no pacote. O BC entdo imediatamente anexa o pacote de
dados (sem intervalo). Apés um breve intervalo de tempo (4—12 us), o RT receptor responde
com seu status, avisando ao BC que recebeu a mensagem corretamente (ou ndo). Isso conclui
o handshake da transagdo de comando/resposta de BC para RT. Apds um curto intervalo entre
mensagens (> 4 us, mas normalmente ~8 us), o BC pode iniciar a préxima transacao.
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Figura 27: Comunicag¢do entre o BCe o RT

A comunicacao entre RT e BC é mostrada na Figura 28. O BC emite um comando de
transmissado identificando dentro dele o endereco de barramento do RT que deve transmitir
dados, o pacote de dados que ele deve transmitir e o nimero de palavras de dados esperadas
no pacote. Apds um breve intervalo, o RT responde primeiro com seu status imediatamente
seguido pelo pacote de dados solicitado de até 32 palavras. O BC, é claro, sabe se recebeu o
pacote de dados corretamente ou ndo, por isso ndo ha necessidade de emitir uma palavra de
status. Isso completa o handshake da transacdo de BC para RT e, apds um curto intervalo
entre mensagens, o BC pode comecar a proxima transacgao.
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Figura 28: Comunicagdo entre o RT e BC

A comunica¢do entre terminais remotos (RTs) é mostrada na Figura 29. E um
composto das transacdes RT-BC e BC-RT. Primeiro o BC emite um comando de recebimento
para preparar o RT designado para receber os dados e, em segundo lugar, emite um comando
de transmissdo para o RT que deve transmitir os dados. Apds um curto intervalo de tempo de
resposta, o RT de transmissao responde primeiro com o seu estado imediatamente seguido
pelo seu pacote de dados. Apds um curto intervalo de tempo de resposta, o RT receptor
responde com seu status. Isso conclui o handshake da transacao de RT para RT e, apds outro
curto intervalo entre mensagens, o BC pode iniciar a proxima transagao.
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Figura 29: Comunicag¢do entre RTs

A comunica¢do em rede é o comando onde dados sdo emitidos pelo BC para todos os
RTs. O MIL-STD recomenda que seja usado com pouca frequéncia. Normalmente, ele é usado
na inicializagdo para sincronizar todos os RTs antes do inicio das transa¢des de barramento.
N3o pode haver palavras de status emitidas em resposta a um comando de transmissao, pois,
se houvesse, todos os RTs responderiam ao mesmo tempo. Portanto, o BC ndo tem
conhecimento de nenhum erro de transagao, portanto, essa é a razdo pela qual esse comando
deve ser usado com prudéncia.

3.3.3 ARINC 629

O ARINC 629 foi desenvolvido no final da década de 1980 para fornecer uma aeronave
civil com uma rede de topologia linear de fontes multiplas e receptores multiplos, abordando
os problemas de rede fisica do ARINC 429. Ele é construido sobre a experiéncia do MIL-STD-
1553, mas especificamente ndo requer controlador de barramento; a comunidade
aeroespacial civil queria evitar os problemas de falha de ponto Unico em torno desse conceito
e, em vez disso, optou por um protocolo distribuido. O ARINC 629 usa uma palavra de 20 bits



codificada no formato bifase Manchester operando a 2 Mbps, o dobro da taxa de bits do MIL-
STD-1553. Também permite que 128 terminais sejam conectados ao barramento. As
redundancias quadruplas e triplas também s3do encontradas no ARINC 629, além da
redundancia dupla.
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Figura 30: Topologia do ARINC 629

O ARINC 629 usa um protocolo de detecgdo de acesso multiplo/colisdo , mas com uma
forma de alocacao de tempo dindmico (DTSA) que resolve a contencdo e atribui prioridade
pelo ajuste criterioso de trés temporizadores dentro de cada terminal, como mostrado Figura
31:
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Figura 31: Protocolo da mensagem do ARINC 629

e Um temporizador de intervalo de sincroniza¢do (SG) comeca quando os terminais
detectam que o barramento estd silencioso. Este temporizador é o mesmo para todos os
terminais.

e Um timer de intervalo de terminal (TG) é iniciado quando o intervalo de
sincronizacao tiver decorrido. O temporizador de intervalo de terminal é diferente para cada
terminal. O terminal de prioridade mais alta tem o temporizador de intervalo de terminal



mais curto seguido pelo préximo temporizador mais curto para o terminal com a préxima
prioridade.

e Um temporizador de intervalo de terminal (TI) define o tempo que deve decorrer da
transmissao atual antes que o terminal possa transmitir novamente.

O arranjo do temporizador garante que normalmente ndao haja colisbes. O
temporizador TG registra o acesso ao terminal com base no temporizador mais curto
(terminal de prioridade mais alta). O temporizador Tl garante que todos os terminais tenham
a oportunidade de acessar o barramento em cada ciclo de barramento.

Para proteger contra dados corrompidos, cada transmissor monitora sua prépria
transmissao e verifica cada pacote a medida que é transmitido para verificar se os dados estdo
corretos com as informagdes corretas do canal e o nimero correto de palavras de dados.
Quaisquer erros inibem o transmissor pelo resto da mensagem.

O protocolo garante acesso peridédico ao barramento para cada terminal e impede que
qgualquer terminal obtenha acesso antes que todos os outros tenham a chance de transmitir.
Dados aperidodicos podem ser transmitidos ocasionalmente. Se o barramento sobrecarregar,
ele alterna para o modo aperiddico sem perda de dados.

3.3.4 ARINC 664 Part 7

A rede de comunicacdes ARINC 664 Part 7 é mais que um barramento de dados.
Atualmente é usado no Airbus A380, A350, A400M, no Boeing 787 Dreamliner, no COMAC
ARJ21 e no Sukhoi Super-jet 100, e provavelmente se tornara a rede de comunica¢Ges padrao
na maioria das futuras aeronaves de transporte civil.

ARINC 664 Part 7 baseia-se no enderecamento de controle de acesso a midia (MAC)
com tecnologia Ethernet comutada de 10/100 Mbps (IEEE 802.3), protocolos de Internet (IP)
e protocolo de datagrama de usudrio (UDP), mas com extensGes de protocolo especiais e
gerenciamento de trafego para atingir o comportamento deterministico e Grau de
redundancia apropriado para aplicagdes de avidnica.

A Ethernet foi desenvolvida na década de 1970 e dominou as redes locais comerciais
(LANs). E amplamente utilizado; Muitos de nds agora temos uma rede Ethernet em nossa casa
e estamos familiarizados com a terminologia. Ethernet detém atra¢des poderosas para uso
na aviacdo. E uma tecnologia comprovada; oferece um enorme aumento na largura de banda
em relacdo aos barramentos de dados aviénicos anteriores (normalmente implementados em
10 e 100 Mbps em aplicacBes aeroespaciais).

Ethernet é uma rede comutada por pacotes. Seus protocolos sdo altamente
desenvolvidos e usam técnicas de CSMA/CD. A rede geralmente é implementada como uma
topologia em estrela. Cada terminal ou usudrio estd conectado a rede através de um roteador.
A informacao é transferida em frames.
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Figura 32: Formato do frame Ethernet

O formato do frame é mostrado na Figura 32 acima e compreende:

* Preambulo: informa aos terminais de recep¢do que um frame estd chegando;

¢ |nicio do frame: sincroniza a recepcdo do frame em todos os terminais;

* Enderecos de destino e origem: a origem é um endereco de terminal Unico. O destino
pode ser para um unico terminal, um grupo de terminais ou transmitido para todos os
terminais;

e Comprimento: o nimero de bytes de dados que se seguem (1 byte = 8 bits);

¢ Dados: a parte de dados do frame;

¢ Sequéncia de verificagdo de frame: uma sequéncia de verificagdo de redundancia
ciclica (CRC).

A Ethernet foi usada pela primeira vez em sistemas terrestres de Tl aeroespaciais civis,
gerenciamento de trafego aéreo, centros de operacdes de aeronaves e sistemas de
planejamento e navegacdo de rotas. Em aeronaves, ele foi usado pela primeira vez para
sistemas de entretenimento de passageiros e agora migrou gradualmente para a area de
avionicos.

Uma muito simplificada rede de topologia em estrela avionica ARINC 664-P7 é
mostrada na Figura 33. Isto mostra uma rede simplificada implementada como uma topologia
em estrela através de dois dominios avidnicos.
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Figura 33: Topologia estrela do ARINC 664 Part 7

Cada dominio compreende um numero de elementos computacionais de sistemas
avidnicos, cada um dos quais para os propodsitos de uma rede ARINC 664-P7 hospeda um
terminal do sistema terminal. Cada terminal do sistema terminal dentro de um dominio se
comunica com outros terminais do sistema terminal dentro do mesmo dominio por meio do



comutador de rede do dominio. Comunicagao entre dominios flui de mudanga de dominio
para troca de dominio. O switch (roteador) roteia os frames de mensagens (pacotes de dados)
do transmissor para o receptor. O comutador replica a mensagem para mais de um receptor,
conforme solicitado.

A rede é organizada como uma topologia em estrela comutada redundante dupla de
canal duplo. Cada terminal do sistema terminal tem uma conexdao ponto-a-ponto com dois
caminhos de comunicac¢do independentes (canal A e canal B). Cada comutador de rede tem
uma conexao direta com todos os demais comutadores de rede nesse canal. A conexdo de
canal duplo A/B permite a transmissdo e recepc¢do redundantes de dados por meio de dois
caminhos independentes. A redundancia de canais é gerenciada no sistema final. Essa
arquitetura garante que a perda de comunicagdo seja extremamente improvavel.
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Figura 34: Redunddncia na topologia de rede do ARINC 664 Part 7

3.3.5 CANbus

O CANbus foi originalmente desenvolvido pela Bosch nos anos 80, como um
barramento de dados de baixo custo para aplicacbes automotivas. Tem sido muito bem
sucedido e amplamente adotado para veiculos terrestres. Agora ele esta encontrando seu
caminho para aplicagdes aeroespaciais. Os nds (LRUs nesse caso) do CANbus sdo tipicamente
sensores, atuadores e outros dispositivos de controle com pequenas quantidades de dados.
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Figura 35: Topologia do CANbus

O CANbus é um barramento de dados de transmissao de multiplas fontes e multiplos
receptores. Os dados sao transmitidos a 1 Mbps, embora as taxas de dados tipicas realizaveis
sejam proximas de 320 kbps. A codificacdo de dados é o formato ndo-retorno-zero (NRZ)
Manchester biphase. O CANbus usa uma versao de arbitragem automadtica do protocolo de
deteccdo de acesso multiplo/colisdo (CSMA / CD). Cada nd é capaz de enviar e receber
mensagens, mas ndo simultaneamente. Mensagens possuem identificadores (ID); Os nés do
CAN ndo possuem enderecos. O formato da mensagem CANbus é mostrado na Figura 36.

SOF| MessagelD |RTR| DLS Data CRC | ACK |EOF

1 11or19 1 4 1 -8 bytes 15 1 1

Figura 36: Formato simplificado da mensagem do CANbus

A mensagem compreende:

¢ SOF: inicio do frame, ajuda na sincronizagao;

¢ |D: identificador de mensagem exclusivo;

¢ RTR: pedido de transmissao remota;

¢ DLS: especifica o nimero de bytes de dados a seguir (0 a 8 bytes);
¢ DATA: mensagem (informagdo dos dados);

e CRC: verificacdo de redundancia ciclica;

¢ ACK: reconhecimento do receptor;

¢ EOF: fim do frame.

O leitor notara que o numero de bits de dados é pequeno (oito bytes no maximo). Isso
ocorre porque a aplicacdo pretendida é para a transferéncia de informacdes de sensores,
atuadores e outros dispositivos de controle.



Se o bus estiver silencioso, qualquer né pode comecar a transmitir (protocolo CSMA).
Se dois ou mais nés comecarem a enviar mensagens ao mesmo tempo, o né com o ID de
mensagem mais dominante (zeros) sobrescrevera o né com o ID de mensagem menos
dominante, devido as propriedades elétricas do driver open-collector. Ambos os nés devem
ouvir sua transmissdo. O né que transmite o ID menos dominante deve recuar, dando
prioridade ao né com o ID de mensagem mais dominante. Esse processo é ilustrado na Figura
37.
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+ At bit 5, nodes 1 and 3 send a dominant identifier bit, node 2 sends a recessive bit but
reads back a dominant bit. Node 2 loses the bus.

+ At bit 2 node 1 loses arbitration against node 3.

» Node 3 wins. Nodes 1 and 2 send their message after node 3 has finished.

Figura 37: Priorizagdo da mensagem no CANbus

Observe que o né receptor pode inserir bits na transmissdao. O mais comum é que o
receptor reconheca o bit (ACK) no qual o receptor insere um zero dominante se recebeu a
mensagem corretamente.

Existem varias variantes do CANbus, cada uma com atributos especificos para atender
aplicac¢des especificas:

e TJA 1054: versdo de baixa poténcia e baixa velocidade usada em aplicacbes
automotivas.

e CANopen: projetado para aplicacGes de controle, € um padrdo de software baseado
no barramento CAN-ISO-11898-2 de 5V.

e TTCAN: CAN acionado por tempo. Os nds relatam em janelas de tempo predefinidas,
tornando o barramento deterministico e evitando sobrecarga, mesmo no pior dos casos.

¢ MILCAN: definido principalmente para uso em veiculos terrestres militares, onde um
protocolo deterministico é necessario. Ele define algumas regras para uma camada de
software sobre o CAN. Uma sincroniza¢do de pseudo-hardware é criada.



3.3.6 Time Triggered Protocol

O Time Triggered Protocol (TTP) foi originalmente desenvolvido ha mais de 20 anos na
Universidade de Viena. Foi projetado para aplicagdbes em tempo real altamente
deterministicas e de tempo critico, em que a detec¢do oportuna de erros, o isolamento de
falhas e a tolerancia a falhas devem ser fornecidos. Pode ser implementado em redes de
topologia linear ou estrela. O acesso a midia é controlado por uma estratégia de alocagao
multiplex de divisdo de tempo livre de conflitos (TDMA). Cada né (LRU) recebe um slot de
transmissdo em uma rodada TDMA. Cada nd contém a tabela de expedigdo (transagao).

Os principais atributos do TTP sdo os seguintes:

e Taxas de bits: 25 Mbps sincronas, 5 Mbps assincronas;

¢ Codificacdo: Manchester biphase;

eComprimento da mensagem: 240 bytes com cabecalho de 4 a 8 bits e CRC de 24 bits;
¢ Topologia: linear ou estrela de canal duplo;

¢ N2 de nds: 64 no maximo (por barramento).

Apesar do potencial beneficio para alguns subsistemas avioénicos de tempo critico (por
exemplo, controle de v60), o TTP ainda nao foi utilizado em sistemas avidnicos de transporte
civil.

3.4 Fibra Otica

As fibras Opticas tém sido usadas hd algum tempo para redes de barramento de dados
digitais em sistemas aviénicos militares, mas ainda precisam ser amplamente utilizadas em
aeronaves de transporte civil. As vantagens dbvias de usar fibra dtica sobre cobre sao:

¢ Imunidade a interferéncia (emissao e suscetibilidade);

¢ Imunidade a raios;

¢ Largura de banda larga (> 1 Gbps - util para gréficos e video);

¢ Baixas perdas de informacao;

* Baixo peso (especialmente quando combinado com maior largura de banda - kg / Mbps).

No entanto, essas vantagens vém com algumas desvantagens:

¢ Dificil de trabalhar e manter - a fibra é fragil. Precisa de um invélucro de prote¢dao, mas
ainda pode sofrer fratura interna se mal manuseada. Dobrar e rotear em um raio apertado
pode aumentar a perda de sinal. Os reparos ndo sdo simples (ao contrario do cobre, nao
podem ser frisados ou soldados).

¢ Conectores - conectando duas fibras requer alinhamento microscdpico e unido para que
a energia da luz se encaixe com baixa perda de uma fibra para a préxima.

A fibra 6tica opera segundo o principio da reflexdo interna total. Se uma onda de luz
encontra um limite entre o material com diferentes indices de refracao, entdo a onda de luz
é refratrada na interface. Se a onda de luz estiver em um angulo raso, toda a luz sera refletida.
A reflexdo interna total ocorre quando o angulo de incidéncia excede o angulo critico.
Também é desejavel que a luz seja monocromatica.

A codificacdo digital pode ser realizada usando offset biphase Manchester como pulsos
de luz ligada/desligada. Assim, um cabo de fibra ética poderia ser usado no lugar do cabo de



cobre em qualquer uma das redes de barramento de dados codificadas biphase de
Manchester, descritas anteriormente.

A Figura 38 ilustra que a propagacdo é multimodo. O cabo de fibra 6tica efetivamente
atua como um guia de luz. A luz é refletida na parede da fibra a medida que se propaga ao
longo da fibra.
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Figura 38: Propagagdo da luz no cabo de fibra ética

Pelas desvantagens apresentadas anteriormente, o uso de fibra 6tica em barramento de
dados avidnicos ainda ndo ocorre, mas atualmente se trabalha para vencer essas dificuldades
e utiliza-la, o que pode aumentar muito a velocidade de troca de informacgdes.



4. Arquitetura Avionica

A aplicacdo da tecnologia de computacdo digital aos sistemas avidnicos de aeronaves
civis ocorreu rapidamente a medida que o desempenho e a complexidade da aeronave
aumentavam. O aumento do trafego aéreo associado a sistemas de navegagao por satélite
exigiu estruturas de rotas de maior densidade e sistemas de vigilancia melhorados, com um
aumento proporcional no poder computacional embarcado para planejar e processar
trajetdrias de voo complexas com alto grau de precisdo. Isso foi facilitado pelos avangos na
tecnologia de aviOnica digital nas areas de processamento, desenvolvimento de software e
comunicagOes digitais centradas em rede, permitindo que sistemas de aeronaves fossem
integrados em uma escala muito maior.

Os sistemas avionicos de aeronaves cresceram rapidamente em termos de capacidade
e complexidade, aproveitando ao mdaximo as melhorias tecnolégicas do processamento
digital. A tecnologia trouxe melhorias em termos de aumento de desempenho, capacidade
de computacdo, complexidade e confiabilidade, embora com um aumento no custo. Outros
beneficios incluem uma reducdo no peso, volume, consumo de energia, custos de fiacdo e
suporte.

A Figura 39 retrata como as arquiteturas avionicas evoluiram da década de 1960 até a
atualidade. Os principais passos arquitetonicos foram:

¢ Arquiteturas analégicas distribuidas;

¢ Arquiteturas digitais distribuidas;

¢ Arquiteturas digitais centralizadas;

e Arquiteturas avidnicas modulares integradas;
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Figura 39: Evolugdo das arquiteturas aviénicas

Antes da década de 1960, as aeronaves de transporte civil tinham sido fabricadas de
forma semelhante aos seus antepassados eletromecanicos. Os sistemas de avidnica foram



desarticulados de "solucdes pontuais" para controlar funcdes individuais e em grande parte
independentes do sistema de aeronaves, implementadas em eletrénica analdgica e
interligadas através de uma quantidade considerdvel de cablagem de aeronaves. Os principais
avancos foram possibilitados pelo advento da tecnologia de computagao digital na década de
1960, e a primeira aplicagdo encontrada em aeronaves que entraram em servi¢o durante a
década de 1970. A disponibilidade de computadores digitais que poderiam ser aplicados ao
ambiente robusto e exigente da aplicacdo aeroespacial trouxe poder de computacdo e
precisdes que ndo estavam disponiveis durante a era analdgica. O desenvolvimento de
barramento de dados digitais seriais facilitou a interconexao e transferéncia de dados entre
os principais equipamentos do sistema. Nos primeiros tempos, isso foi conseguido por meio
de links digitais unidirecionais e ponto-a-ponto razoavelmente lentos, como o ARINC 429, a
uma taxa de dados de 100 kbps.

A chegada da tecnologia de microeletrénica e os primeiros circuitos integrados (Cls)
permitiram que as técnicas de computacdo digital fossem aplicadas em muitos outros
sistemas ao redor da aeronave. Ao mesmo tempo, os barramentos de dados de maior
capacidade, como MIL-STD-1553B para aeronaves militares e ARINC 629 para aeronaves de
transporte civil, forneceram uma capacidade bidirecional e multiponto com taxas de dados
mais altas, de até 2 Mbps. Isso permitiu que as arquiteturas federadas evoluissem durante os
anos 80 e inicio dos anos 90 (embora apenas o Boeing 777 adotasse o ARINC 629). Os sistemas
de avibnica tornaram-se mais integrados e agrupados em dareas de dominio de subsistemas
associados. Vdrias arquiteturas de barramento de dados foram desenvolvidas para atender
ao aumento do fluxo de dados e aos requisitos de segregacao do sistema. Neste momento no
processo evolutivo, os equipamentos de avidnica eram principalmente projetos proprietarios
gue ofereciam solucbes dedicadas com pouca ou nenhuma aplicacdo fora do setor
aeroespacial.

O avanco final ocorreu quando componentes eletrénicos e técnicas desenvolvidas
principalmente para as demandas da industria de Tl comercial e da Internet geraram uma
capacidade muito maior do que aquela que a indUstria aeroespacial poderia desenvolver. Isso
anunciava o uso da tecnologia comercial pronta para uso (COTS) em aplicagdes aeroespaciais
para aproveitar o poder de processamento agora disponivel. No entanto, o uso de tecnologias
COTS trouxe uma série de desafios, entre os quais o ritmo mais rapido do desenvolvimento
torna os dispositivos obsoletos mais rapidamente. Arquiteturas avidnicas modulares
integradas facilitam a promessa de poder acessar o poder de computacdo das tecnologias
COTS de forma acessivel e oferece uma solugdo para a obsolescéncia, certificando
gradativamente o software de aplicacao independentemente da plataforma de hardware. Os
principais atributos de cada um dos estdgios evolutivos do desenvolvimento arquiteténico
sdo descritos a seguir.



4.1 Arquitetura analdgica distribuida

A arquitetura analdgica distribuida é mostrada na Figura 40. Aeronaves concebidas e
projetadas ao longo dos anos 1950 e 1960 exibem esse tipo de arquitetura, algumas das quais
ainda estdao em servico hoje.
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Figura 40: Arquitetura analdgica distribuida

As arquiteturas avidnicas analégicas distribuidas caracterizam-se como um conjunto
de "solugbes de pontos" discretas para subsistemas aviénicos individuais, cada uma
concebida e implementada em relativo isolamento entre si e certificada separadamente.

Os equipamentos dos subsistemas sdo interconectados por hardwiring (essa
arquitetura é pré-datada dos barramentos de dados digitais) e resulta em uma enorme
guantidade de fiacdo de aeronaves. A funcdo do sistema é implementada em circuitos e
interconexdes com fio e, portanto, o sistema é extremamente dificil de modificar. Esta fiacdo
estd associada a fontes de alimentacdo, excitacdo do sensor, sinal do sensor e selecdo do
modo discreto do sistema e sinais de status. O meio mais comum para sinalizar a posicao
angular é por meio de um sincronismo eletromagnético que utiliza um sistema de transmissao
de 3 fios. Aeronaves desta safra - denominada classica na industria - contém um grande
nuimero de sincros e dispositivos similares para transmitir rumo, atitude e outros parametros
angulares. Os instrumentos de voo sao eletromecanicos e, muitas vezes, extremamente
intrincados em sua operacdo, exigindo habilidades de instrumentacdo para montagem e
reparo.

As técnicas de computacdo analdgica ndo fornecem a precisdo e a estabilidade
oferecidas pelos sistemas digitais posteriores. O desempenho dos sistemas analégicos estd
sujeito a tolerancias de componentes, polarizacao, variacdo de temperatura e desvio de longo
prazo.

As aeronaves tipicas arquitetadas dessa maneira incluem: o Boeing 707; VC10; BAC 1-
11; DC9; e os primeiros Boeing 737. Muitos desses tipos ainda estdo voando; alguns como o
VC-10, o KC-135 e o E-3/E-4/E-6 (derivados do Boeing 707) que cumprem funcdes militares.



Eles continuardo a fazé-lo por varios anos, mas gradualmente seus nimeros estao diminuindo
a medida que os problemas estruturais das aeronaves se manifestam e o custo crescente de
manutengado dos sistemas mais antigos cobra seu prec¢o. Algumas dessas aeronaves estdao em
servi¢o por até 50 anos.

4.2 Arquitetura digital distribuida

A maturidade dos dispositivos de computacdo digital adequados para uso aéreo logo
viram os computadores digitais substituirem seus equivalentes analégicos anteriores. Os
computadores digitais instalados nesses sistemas antigos estavam muito distantes de hoje,
sendo pesados, lentos em termos de computacdo e com capacidade de memdria muito
limitada.

Inicialmente, a arquitetura dos sistemas avidnicos permaneceu relativamente
inalterada, exceto que a tecnologia de barramento de dados substituiu a comunicagao
analdgica entre os computadores. No entanto, a maior velocidade de computagdo, maior
precisdo e eliminacdo da variacdao de desempenho devido a tolerancia dos componentes e
problemas de desvio levaram os computadores digitais a serem cada vez mais aplicados nos
sistemas de controle da aeronave, muito além dos limites originais dos sistemas aviénicos
tradicionais.

Uma versdo simplificada da arquitetura digital distribuida é mostrada na Figura 41.
Aeronaves arquitetadas dessa maneira incluem o Boeing 737, 757 e 767; e as séries Airbus
A300, 320 e 330 e alguns jatos executivos. As principais caracteristicas desse tipo de
arquitetura sdo descritas abaixo.
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Figura 41: Arquitetura digital distribuida

As principais unidades funcionais continham seu préprio computador digital e
software de aplicativo armazenado em sua memdria interna. Eles eram computadores
incorporados, orientados por tarefas. A funcionalidade de um computador digital é definida
por seu software de aplicagdo, ndo por seus circuitos detalhados, portanto, alteracdes e



modificacdes podem ser efetuadas alterando o software do aplicativo. Até que a memoria
somente de leitura programavel e apagdvel eletricamente se tornasse disponivel, isso sé
poderia ser feito removendo o equipamento da aeronave e devolvendo-o ao fabricante do
equipamento.

Um desenvolvimento significativo que acompanhou o surgimento do processamento
digital foi a adogao de barramentos de dados digitais unidirecionais seriais - ARINC 429 sendo
0 mais popular para aeronaves de transporte civil - que permitiram que dados importantes
do sistema fossem transmitidos em formato digital entre os principais centros de
processamento da aeronave. Embora seja lento em relacdo aos padrdes de hoje (100 kbps
para o ARINC 429), a introducdo desses barramentos de dados representou um grande passo
a frente, proporcionando grandes melhorias de desempenho na navegagcao e nos sistemas
eletronicos de instrumentos de voo ao adotar essa tecnologia.

Nesta fase, os sistemas ainda eram dedicados em fung¢ao, embora claramente a
capacidade de transferir dados entre as unidades tivesse melhorado significativamente. A
adocdo de barramentos de dados, particularmente o ARINC 429, gerou uma série de padrdes
ARINC que padronizaram as interfaces digitais para diferentes tipos de equipamentos. A
aceitacdo dessa padronizacao levou os fabricantes a produzir sistemas de navegacao inercial
(INS) para preparar interfaces padrdao para esse sistema. Isso eventualmente levou a
padronizacdo entre sistemas de diferentes fabricantes, potencialmente facilitando a
perspectiva de modificacdo ou atualizacao do sistema. O barramento de dados ARINC 429
ainda é importante e estd atualmente em uso para a interface de equipamentos simples com
baixas taxas de dados para o principal nucleo de avidénicos e como um meio diferente de fazer
o backup de dados criticos em sistemas criticos de seguranca.

Inicialmente, os instrumentos da cabine de pilotagem permaneceram como
dispositivos eletromecanicos dedicados a sua funcdo, como na arquitetura analégica ja
descrita. No entanto, em meados dos anos 80, a tecnologia de tubo de raios catédicos e a
tecnologia de tela de cristal liquido de matriz ativa da década de 1990 amadureceram o
suficiente para serem usadas em ambientes aéreos e os instrumentos eletromecanicos foram
substituidos pelos seguintes sistemas de exibicdo multicor na cabine de pilotagem:

e Sistema Eletronico de Instrumentos de Voo (EFIS);
e Sistema de Indicacdo de Motores e Alerta de Tripulacao (EICAS) - Boeing e outros;
e Monitor Eletrénico de Aeronave Centralizada (ECAM) - Airbus.

Os barramentos de dados ofereciam uma grande flexibilidade na maneira como os
sinais eram transferidos de unidade para unidade. Eles também permitiram que as
arquiteturas fossem construidas com uma reducdo considerdvel na fiacdo entre unidades e
nos conectores multipinos. Isso levou a uma reducao no peso e no custo e também facilitou
a tarefa de introduzir chicotes elétricos grandes e inflexiveis na estrutura da aeronave. Isso,
por sua vez, levou a reduc¢ées no custo ndo recorrente de producdo de desenhos de arreios e
ao custo recorrente de fabricar e instalar arreios. Barramentos de dados simplificaram
grandemente as atualizacbes. O barramento de dados ARINC 429 permite que novos
equipamentos sejam adicionados ao barramento de dados, até um maximo de 20 LRUs.



No geral, a adocdo até mesmo da tecnologia digital inicial trouxe grandes vantagens
na precisao e no desempenho do sistema, embora o desenvolvimento e a manutencdo desses
primeiros sistemas digitais estivessem longe de ser faceis.

4.3 Arquitetura digital centralizada

O esquema da arquitetura digital federada, é mostrado na Figura 42.
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Figura 42: Arquitetura digital centralizada

A arquitetura de sistemas avidnicos federados reconhece que as func¢des totais dos
sistemas avibnicos da aeronave estdo inter-relacionadas e interdependentes. A abordagem
comum facilita o compartilhamento de informacgdes entre sistemas anteriormente dispares,
aprimorando toda a funcionalidade do sistema avibnico. Agora, vemos sistemas relacionados
sendo agrupados em dreas de dominio e dados trocados entre equipamentos dentro da area
de dominio na rede de barramento de dados local. Os dominios sao interconectados em um
nivel superior para passar informagdes globais de dominio para dominio.

Uma arquitetura centralizada geralmente usa computadores voltados para tarefas,
substituiveis em linha, cada um com seu proéprio processador incorporado e meméria de
aplicativo. Os avancos significativos feitos na tecnologia de computadores significaram que
essa arquitetura poderia ser aplicada a outros sistemas de aeronaves que ndo eram
tradicionalmente sistemas avidnicos como sistemas de combustivel, trens de pouso e outros
sistemas de gerenciamento de veiculos.

Os militares foram os primeiros a adotar uma arquitetura centralizada baseada no
barramento de dados bidirecional MIL-STD1553B de 1 Mbps.

O MIL-STD-1553B tem sido amplamente utilizado na maioria das plataformas militares
por mais de duas décadas. Ele utiliza um protocolo de "comando: resposta" que requer uma
entidade de controle central chamada controlador de barramento (BC). A comunidade civil



manifestou preocupacdes com relacdo a tolerdncia a falhas dessa filosofia centralizada de
controle e estava menos ansiosa em adotar a abordagem centralizada, tendo investido
coletivamente no padrdao ARINC 429, que ja estava amplamente estabelecido e provando seu
valor nas frotas civis. Além disso, este grupo ndo gostou de alguns dos problemas detalhados
de implementagdo/protocolo associados ao MIL-STD-1553B e, consequentemente, decidiu
derivar um novo padrao civil que eventualmente se tornou 0 ARINC 629. O ARINC 629 suporta
multiplas operacées redundantes para sistemas criticos de seguranca e tem maior largura de
banda que o MIL-STD-1553B (2 Mbps).

No entanto, de muitas maneiras, o ARINC 629 foi ultrapassado pelos eventos. O Unico tipo
de aeronave a ser usado foi o Boeing 777, que em termos arquitetonicos fica entre uma
arquitetura centralizada e uma arquitetura modular integrada. Ele usa barramento de dados
ARINC 629 com redundancia multipla como o principal barramento de dados aviénicos para
os dominios de controle de voo e utilitarios. Implementa a cabine de comando e os dominios
de navegacdao em uma arquitetura modular integrada parcial proprietaria chamada Sistema
de Gerenciamento de Informacdes de Avido (AIMS), a qual sdo conectados dispositivos de
navegacdo, sensores de dados aéreos e sistemas de referéncia inercial usando ARINC 429.
Também é usado para sistemas de entretenimento de voo para os passageiros de linhas
aéreas.

Juntamente com o desenvolvimento da maturidade dos dispositivos de memodria
eletronica, em especial a memdria ndo volatil, a arquitetura federada foi capaz de suportar a
reprogramacao de software das varias LRUs do sistema por meio dos barramentos de dados
no nivel da aeronave. Esta é uma melhoria significativa na capacidade de manutencdo e
facilita melhorias e atualizacdes operacionais para serem incorporadas rapidamente

4.4 Arquitetura modular integrada

Os avancos na tecnologia de computadores e redes locais e o advento da Internet criaram
uma explosao de dados no final dos anos 90. Tecnologia de microprocessadores poderosa,
capacidade de circuito integrado cada vez maior e custos decrescentes levaram a uma
revolucdo nas arquiteturas de avionica conhecidas como aviénica modular integrada (IMA).
Uma arquitetura tipica do IMA é mostrada na Figura 43.

Em vez de computacdo orientada a tarefas, os principios do IMA promovem um recurso
de computacdo centralizado de propdsito geral que compreende um conjunto de médulos de
computacdo de hardware comuns. O software de aplicacdo de aviOGnica anteriormente
embutido em computadores proprietarios orientados a tarefas em uma arquitetura
centralizadas agora esta hospedado nos processadores de uso geral no recurso de
computacdo central comum. Essa arquitetura é ilustrada pela Figura 44.
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Figura 43: Arquitetura modular integrada

O software aplicativo é fornecido e certificado pelo desenvolvedor do subsistema,
independentemente da plataforma de hardware do IMA. Os dados sdo trocados entre
aplicativos por meio de uma rede redundante dupla baseada na tecnologia Ethernet COTS,
com aprimoramentos para fornecer recursos em tempo real necessarios para aplicativos
avidnicos criticos para a seguranca. Utiliza o barramento de dados ARINC 664 Part 7. Ele
fornece comunicagao bidirecional full duplex entre recursos de rede a 100 Mbps. A Airbus foi
a primeira empresa de estruturas a introduzir uma arquitetura IMA em uma grande aeronave
de transporte civil, o Airbus A380.
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4.5 Dominio do Sistema Avionico

Uma aeronave é um sistema de sistemas. A Figura 45 mostra alguns exemplos de sistemas
de aeronaves e demonstra que todos esses sistemas individuais estdo inter-relacionados.
Cada um depende do correto funcionamento dos outros para desempenhar sua fungao de
sistema de maneira ideal, de modo que a aeronave possa atingir seu desempenho operacional
geral de maneira efetiva e eficiente.
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Figura 45: Sistema de sistemas

Uma abordagem holistica é necessaria para otimizar o desempenho da aeronave.
Frequentemente, os requisitos individuais do sistema entram em conflito e é necessario
compensar e equilibrar as implementagdes do subsistema com os objetivos gerais do sistema
da aeronave. O exemplo da Figura 45 mostra:

e Motores: os motores da aeronave sao a principal fonte de energia. Hoje, cada motor é
controlado por um computador estilo avibnica montado no motor na forma de um sistema
FADEC (full authority digital control), geralmente implementado em um comando duplo:
monitora a arquitetura para atingir seus objetivos de seguranga em termos de disponibilidade
e integridade.

¢ Sistema elétrico: os geradores montados no motor fornecem energia elétrica para todos
os sistemas da aeronave, incluindo os sistemas aviénicos. A energia elétrica é regulada,
distribuida e monitorada pelo sistema de gerenciamento de energia elétrica, controlado por
computadores no estilo avidnico, que asseguram que a energia disponivel é compativel com
a demanda de energia, descartando cargas de maneira controlada sob condi¢Ges de reducao
de energia primaria.

¢ Hidraulica: O sistema hidrdulico é possivelmente a area menos rica em avidnica dos
sistemas da aeronave. Ele fornece o “musculo” para mover atuadores, elevar e abaixar o trem
de pouso, operar portas e assim por diante. Mas a medida que os sistemas de aeronaves
migram em direcdo a mais sistemas elétricos, os sistemas hidraulicos centralizados estao



sendo substituidos por sistemas hidrdulicos distribuidos nos quais a energia hidrdulica é
gerada e mantida por bombas de motores elétricos inteligentes. Os arranjos de atuacdo do
controle de v6o do A380 usam uma combinagcdo de atuadores hidraulicos tradicionais e
atuadores eletrostaticos (EHAs). Os EHAs usam pressao hidraulica para mover o atuador
gerado a partir de um sistema interno mini-hidraulico acionado por uma bomba de motor
elétrico controlada por um controlador de motor elétrico inteligente.

e Atitude: A atitude da aeronave é determinada por um conjunto redundante de sensores,
incluindo giroscdpios de estado sdélido e sensores inerciais (giroscopio a laser) aumentados
por sistemas de navegacdo por satélite, para calcular um extenso conjunto de parametros
gue determinam a posicdo atual da aeronave e atitude.

e Dados aéreos: Sdao necessarios conhecimentos precisos de velocidade e altitude
barométrica para garantir que a aeronave opere dentro de seu envelope de vb6o seguro.
Normalmente, trés conjuntos de sensores de dados de ar sdo usados para atender aos
objetivos de seguranca em termos de disponibilidade e integridade, além da temperatura
total do ar e do angulo de incidéncia.

e Controle de vbo: aeronaves de transporte civil modernas incorporam tecnologias de
controle de voo fly-by-wire. Todos os outros sistemas discutidos sdo necessarios para
controlar a trajetéria de voo da aeronave com um alto grau de precisdo e garantir que a
aeronave seja sempre operada dentro de seu envelope de voo seguro desde a decolagem até
o0 pousar no aerédromo de destino. Como a falha do sistema de controle de v6o seria
catastréfica, o sistema de controle de véo é implementado em uma arquitetura multipla
redundante para atender aos objetivos de seguranca, disponibilidade e integridade.

Historicamente, os sistemas de aeronaves civis foram categorizados em capitulos da
Associacdo de Transporte Aéreo (ATA). A Figura 46 indica hierarquicamente aqueles capitulos
de interesse primario para sistemas avionicos (em verde). Mas hoje a tecnologia de estilo
avionico esta sendo aplicada em outras areas e aumentaram para além do segmento inicial
(em azul).
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4.6 Exemplos de arquiteturas avionicas

Esta secdo fornece alguns exemplos especificos de tipos de aeronaves de sistemas
aviénicos a medida que eles evoluiram de arquiteturas centralizadas para as arquiteturas
aviénicas modulares integradas de hoje.

4.6.1 Arquitetura avionica do Airbus 320

A arquitetura avionica do A320 é um exemplo tardio da tipica fonte Unica/multiplo
receptor ARINC 429 utilizada por praticamente todos os avides civis da década de 1980 em
diante. Uma versdo simplificada da arquitetura da familia A320 é mostrada na Figura 47. A
Airbus utiliza uma arquitetura dupla Side 1/Side 2; apenas para simplificar, o Lado 1 é
mostrado. O lado 2 replicard a arquitetura do Lado 1 e, como pode ser visto no diagrama, ha
consideravel conversa cruzada e intercambio de dados entre o Lado 1 e o Lado 2.

4.6.2 Arquitetura avionica do Boeing 777

Em contraste com as arquiteturas anteriores de barramento de dados ponto-a-ponto
usadas anteriormente na familia Boeing, o Boeing 777 utilizou um novo barramento de dados
- 0 ARINC 629 - que operava a 2 Mbps. Foram utilizados diversos destes barramentos,
agrupando-os em uma filosofia parecia com os MIL-STD-1553B. A esse arranjo chamou-se de
ARINC 659. A Figura 49 mostra uma disposicdo simplificada do sistema avionico do Boeing
777 e a Figura 50 seu sistema mais detalhado.
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4.6.3 Arquitetura avionica do Airbus 380

Com a tecnologia de redes, surgiram os barramentos ARINC 664 Part 7, com maior
capacidade de troca de informagdes. O fluxo de informag¢des foi aumentado, permitindo
sensores mais precisos e com taxa de aquisicao de dados maior.

4.6.4 Arquitetura avionica do Boeing 787

O sistema avidnico do Boeing 787 segue a mesma filosofia do A380 com barramento
ARINC 664 Part 7. A diferenca esta que os sistemas sdo duplicados e independentes entre si,o
gue facilita a redundancia das informacdes.

Esta aeronave possui diversos sistemas mais ultrapassados, interligados por
barramentos de ultima geracdo. Outra peculiaridade é que quase todos os sistemas sdo
puramente elétricos, exigindo mais dos gerados de eletricidade da aeronave. Isso tem
impacto direto no sistema avidnico.
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5. Fatores Humanos

Fatores humanos é um campo amplo que estuda a interacdo entre pessoas, maquinas
e 0 meio ambiente com o objetivo de melhorar o desempenho e reduzir erros. Como a
aeronave tornou-se mais confidvel e menos propensa a falha, a porcentagem de acidentes
relacionados a fatores humanos aumentou. Tem-se que atualmente, mais de 80% de todos
os acidentes tém como como causa fatores humanos. Entretanto, pilotos, que tém uma boa
compreensao dos fatores humanos, atualmente sdo melhor preparados para planejar e
executar um voo seguro e sem incidentes.

Voar em condi¢cdes meteoroldgicas instrumentais (IMC) pode resultar em sensac¢des
gue sdo enganosas para o sistema sensorial humano. Um piloto seguro precisa conhecer essas
sensac¢les para tentar neutraliza-las.

5.1 Sistemas Sensoriais

Orientacdo é a consciéncia da posicao da aeronave e de si mesmo em relagdo a um
ponto de referéncia especifico. A desorientacdo é a falta de orientacdo, e a desorientacao
espacial refere-se especificamente a falta de orientacdo em relacdo a posicao no espaco e a
outros objetos.

A orientacdo é mantida através dos 6rgaos sensoriais do corpo em trés areas: visual,
vestibular e postural. Os olhos mantém a orientagdo visual. O sistema de detec¢do de
movimento no ouvido interno mantém a orientacdo vestibular. Os nervos da pele,
articulagGes e musculos do corpo mantém a orientagdo postural. Quando os seres humanos
saudaveis estdo em seu ambiente natural, esses trés sistemas funcionam bem. Quando o
corpo humano é submetido as forgas de voo, esses sentidos podem fornecer informacdes
enganosas. E essa informagdo enganosa que faz com que os pilotos se desorientem.

5.1.1 Olhos

De todos os sentidos, a visdo é mais importante no fornecimento de informacdes para
manter um voo seguro. Mesmo que o olho humano seja otimizado para visao diurna, ele
também é capaz de visdo em ambientes de pouca luz. Durante o dia, o olho usa receptores
chamados cones, enquanto que a noite, a visdo é facilitada pelo uso de bastonetes. Ambos
fornecem um nivel de visao otimizado para as condi¢des de iluminagdo a que se destinam. Ou
seja, os cones sao ineficazes a noite e os bastonetes sao ineficazes durante o dia.

Os bastonetes sdo bastante sensiveis a luz e o aumento da luz compromete a visao
noturna. Assim, quando uma luz forte é introduzida momentaneamente a noite, a visao pode
ser totalmente ineficaz, pois os bastonetes demoram a se tornarem efetivos novamente na
escuriddo. Fumar, alcool, privacdo de oxigénio e idade afetam a visao, especialmente a noite.
Deve-se notar que, a noite, a privacao de oxigénio, como a causada por uma subida a uma
altitude elevada, causa uma reducao significativa da visdo. Um retorno de volta para a altitude
mais baixa ndo restaura a visdo de um piloto no mesmo periodo transitério usado na subida.



O olho também tem dois pontos cegos. O ponto cego do dia é a localizacdo na retina
sensivel a luz onde passa o feixe de fibras do nervo déptico (que transporta mensagens do olho
para o cérebro). Este local ndo tem receptores de luz, e uma mensagem nao pode ser criada
para ser enviada ao cérebro. O ponto cego da noite é devido a uma concentragao de cones
em uma area ao redor da fovea na retina. Como ndo ha bastonetes nessa area, a visdo direta
de um objeto durante a noite desaparecera. Como resultado, a visualizagdo descentralizada
e a digitalizacdo a noite sdo melhores para evitar obstaculos e maximizar o conhecimento da
situagdo (SA).

O cérebro também processa informacgdes visuais com base na cor, na relacdo de cores
e na visdo dos objetos ao nosso redor. A Figura 53 demonstra o processamento visual da
informacgdo. O cérebro atribui cores com base em muitos itens, para incluir os arredores de
um objeto. Na figura abaixo, o quadrado laranja no lado sombreado do cubo é, na verdade,
da mesma cor que o quadrado marrom no centro da face superior do cubo
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Figura 53: Representagdo do processamento visual de informagées

Isolar o quadrado laranja das influéncias do entorno revelara que na verdade ele é
marrom. A Figura 54 ilustra problemas com a percep¢ao. Ambas as mesas sao do mesmo
tamanho (possuem o mesmo comprimento). Objetos sdo facilmente mal interpretados em
tamanho para incluir comprimento e largura. Estar acostumado a uma pista de 75 pés de
largura em terreno plano provavelmente influenciard a percepcdo de um piloto de uma pista

mais ampla em terrenos irregulares, simplesmente devido a experiéncia de processamento
inerente.

Sob condi¢des de pouca iluminacdo, os diagramas aeronduticos e os instrumentos da
aeronave podem se tornar ilegiveis, a menos que haja iluminacdo adequada na cabine de

pilotagem. Na escuriddo, a visdo se torna mais sensivel a luz. Este processo é chamado de
adaptacdo escura.

Embora a exposicdo a escuriddo total por pelo menos 30 minutos seja necessaria para
uma completa adaptacdo ao escuro, um piloto pode alcancar um grau moderado de
adaptacdo ao escuro em 20 minutos sob iluminacdo vermelha fraca.



Figura 54: llustragdo de problemas de percepg¢do de tamanhos - ambas as mesas possuem o mesmo comprimento

A luz vermelha distorce as cores (filtra o espectro vermelho), especialmente nas cartas
aeronduticas, e torna muito dificil para os olhos focarem em objetos dentro da aeronave. A
iluminacdo branca do convés de voo (iluminacdo fraca) deve estar disponivel quando
necessario para leitura de mapas e instrumentos, especialmente sob condicdes de IMC.
Requisitos aeronauticos cuidam para que a iluminagado no cockpit seja adequada. A Figura 55
ilustra um exemplo da cabine do piloto.

Figura 55: Luzes na cabine do piloto

Como qualquer grau de adaptacdo ao escuro é perdido em poucos segundos apds a
visualizacdo de uma luz brilhante, os pilotos devem fechar um olho ao usar uma luz para
preservar algum grau de visdo noturna. Durante os vbos noturnos nas proximidades de raios,
as luzes do convés de v6o devem estar acesas para ajudar a evitar a perda de visdo noturna
devido aos flashes luminosos. A adaptacdo ao escuro também é prejudicada pela exposicdo a
altitudes de pressdo da cabine acima de 5.000 pés, pelo mondxido de carbono inalado através
do fumo, pela deficiéncia de vitamina A na dieta e pela exposicdo prolongada a luz solar
intensa.



Durante o voo em condi¢cdes meteoroldgicas visuais (VMC), os olhos sdo a principal
fonte de orientacdo e geralmente fornecem informacgdes precisas e confidveis. Pistas visuais
geralmente prevalecem sobre falsas sensag¢des de outros sistemas sensoriais. Quando estas
pistas visuais sdo retiradas, como estao no IMC, sensagdes falsas podem fazer com que o
piloto fique rapidamente desorientado.

Uma forma eficaz de combater essas falsas sensacGes é reconhecer o problema,
desconsiderar as falsas sensagdes, confiar nos instrumentos de voo e usar os olhos para
determinar a atitude da aeronave. O piloto deve ter uma compreensdo do problema e da
habilidade de controlar a aeronave usando apenas as indicacdes do instrumento.

5.1.2 Ouvidos

O ouvido interno tem duas partes principais ligadas com a orientag¢ao: os canais
semicirculares e os 6érgdos otoliticos, mostrados na Figura 56. Os canais semicirculares
detectam acelerag¢do angular do corpo, enquanto os drgaos otoliticos detectam aceleracgado
linear e gravidade.
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Figura 56: Orientagdo pelo ouvido

Os canais semicirculares consistem em trés tubos em angulos retos aproximados entre
si, cada um localizado em um dos trés eixos: pitch, roll ou yaw, conforme ilustrado na Figura
57.
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Figura 57: Aceleragdo angular e tubos semi-circulares



Cada canal é preenchido com um fluido chamado fluido de endolinfa. No centro do
canal fica a cupula, uma estrutura gelatinosa que repousa sobre os pélos sensoriais
localizados no final dos nervos vestibulares. E o movimento desses cabelos dentro do fluido
gue causa sensa¢des de movimento.

Por causa da friccdo entre o fluido e o canal, pode levar de 15 a 20 segundos para que
o fluido no canal do ouvido atinja a mesma velocidade do movimento do canal.

Para ilustrar o que acontece durante uma manobra, visualize a aeronave em voo
nivelado. Sem aceleracdo da aeronave, as células ciliadas ficam eretas e o corpo percebe que
ndo ocorreu nenhum giro. Portanto, a posicdo das células ciliadas e a sensacdo real
correspondem.

(Endolymph  Cupola

No turning Start of turn Turn stopped
No sensation. Sensation of turning No sensation after fluid Sensation of turning in
as moving fluid deflects accelerates to same opposite direction as moving
hairs. speed as tube wall. fluid deflects hairs in opposite
direction.

Figura 58: Aceleragdo angular

Ao fazer uma curva, a aeronave coloca o canal semicircular e seu fluido em
movimento, com o fluido dentro do canal semicircular defasado pelas paredes aceleradas do
canal. Esse atraso cria um movimento relativo do fluido dentro do canal. A parede do canal e
a cupula se movem na dire¢do oposta ao movimento do fluido.

O cérebro interpreta o movimento dos pelos como uma curva na mesma dire¢do da
parede do canal. O corpo percebe corretamente que uma curva esta sendo feita. Se a curva
continua a uma taxa constante por varios segundos ou mais, o movimento do fluido nos
canais alcanca as paredes do canal. Os pélos ndo estdo mais curvados, e o cérebro recebe a
falsa impressdo de que a curva ndo estd sendo mais feita. Assim, a posi¢ao das células ciliadas
e a sensacdo resultante durante uma curva constante e prolongado em qualquer direcao
resultam na falsa sensac¢do de ndo virar.

Quando a aeronave retorna ao v6o nivelado, o fluido no canal se move rapidamente
na direcdo oposta. Isso envia um sinal ao cérebro que é falsamente interpretado como
movimento na direcdo oposta. Numa tentativa de corrigir a curva falsamente percebida, o
piloto pode reentrar na curva colocando a aeronave em uma situacdo fora de controle.

Os 6rgaos otoliticos detectam aceleragdo linear e gravidade de maneira semelhante.
Em vez de ser preenchido com um fluido, uma membrana gelatinosa contendo cristais cobre
os pélos sensoriais. Quando o piloto inclina a cabeca, o peso desses cristais faz com que essa
membrana mude devido a gravidade, e os pelos sensoriais detectam essa mudanca. O cérebro
orienta essa nova posi¢do fazendo que ele perceba como vertical. Aceleracdo e desaceleracao
também fazem com que a membrana mude de maneira similar. A aceleragdo para a frente da
a ilusdo de a cabeca inclinar para trds. Como resultado, durante a decolagem e durante a



aceleracdo, o piloto pode sentir uma subida mais ingreme do que a normal, resultando em
uma tendéncia de nariz para baixo.

5.1.3 Nervos

Os nervos da pele, dos musculos e das articulagdes do corpo enviam constantemente
sinais ao cérebro, que sinalizam a relagdo do corpo com a gravidade. Estes sinais dizem ao
piloto sua posicdo atual. A aceleragdo é sentida quando o piloto é empurrado para o assento.
Forcas, “criadas” quando se faz uma curva, podem levar a falsas sensacdes da verdadeira
direcdo da gravidade e podem dar ao piloto uma falsa sensacdo de qual o avido esta voando
para cima.

Curvas descoordenadas podem fazer com que sinais enganosos sejam enviados ao
cérebro. A turbuléncia pode criar movimentos que confundem o cérebro também. Os pilotos
precisam estar cientes de que a fadiga ou doencgas podem exacerbar essas sensagées e, por
fim, levar a incapacidade sutil.

(@

Figura 59: Aceleracdo linear

5.2 llusOes causadas por desorientagdes espaciais

O sistema sensorial responsavel pela maioria das ilusdes que levam a desorientagao
espacial é o sistema vestibular. As ilusdes visuais também podem causar desorientacdo
espacial.

5.2.1 llusoes vestibulares

¢ Inclinagdo: Se a aeronave inicia um rolamento lentamente, isso pode acionar o fluido
nos tubos semicirculares de rolagem, e se for feita uma corre¢ao de forma abrupta,
essa atitude coloca o fluido em movimento e cria uma ilusdo de que a aeronave estd
rolando para o lado oposto do qual estava rolando inicialmente.



llusdao de Coriolis: A ilusdo de coriolis ocorre quando um piloto estd em uma curva
longa o suficiente para o fluido no canal auditivo se mover na mesma velocidade que
o canal. Um movimento da cabe¢a em um plano diferente, como olhar para algo em
uma parte diferente do convés de v6o, pode colocar o fluido em movimento e criar a
ilusdo de girar ou acelerar em um eixo totalmente diferente. Essa acdo faz com que o
piloto pense que a aeronave esta fazendo uma manobra que ndo existe. O piloto
desorientado pode manobrar a aeronave em uma atitude perigosa, na tentativa de
corrigir a atitude percebida da aeronave.

Espiral cemitério: Como em outras ilusdes, um piloto em uma curva prolongada,
coordenada e constante, terd a ilusdo de ndo girar. Durante a recuperacao para o vOo
nivelado, o piloto experimenta a sensacdo de girar na direcdo oposta. O piloto
desorientado pode devolver a aeronave ao seu giro original. Como uma aeronave
tende a perder altitude em voltas, a menos que o piloto compense a perda no
levantamento, o piloto pode notar uma perda de altitude. A auséncia de qualquer
sensacao de virar cria a ilusdo de estar em uma descida de nivel. O piloto pode puxar
os controles para tentar subir ou parar a descida. Essa acdo diminui a espiral e
aumenta a perda de altitude; Portanto, essa ilusdo é chamada de espiral cemitério.

Correct path .
P2 ' Graveyard spin_

- [
Graveyard spiral
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Figura 60: llustragdo da espiral cemitério

llusao somatografica: Uma aceleragdo rapida, como a experimentada durante a
decolagem, estimula os 6rgdos otoliticos. Essa acdo cria a ilusdo somatografica de
estar em uma atitude de nariz para cima, especialmente em situacdes sem boas
referéncias visuais. O piloto desorientado pode empurrar a aeronave para uma atitude
de baixa altitude ou de mergulho. Uma desaceleracado rapida pode ter o efeito oposto
com o piloto desorientado puxando a aeronave para uma posicdo de elevagao ou
parada.



5.2.2

llusao de Inversdo: Uma mudanca abrupta da subida para voo nivelado pode
estimular os drgaos otoliticos o suficiente para criar a ilusdo de tombar para trds ou a
ilusao de inversao. O piloto desorientado pode empurrar a aeronave abruptamente
para uma atitude baixa, possivelmente intensificando essa ilusao.

llusao de profundor: Uma aceleracdo vertical abrupta e ascendente, como pode
ocorrer numa rajada ascendente, pode estimular os érgdos otoliticos para criar a
ilusdo de estar em uma subida. Isso é chamado de ilusdo de profundor. O piloto
desorientado pode picar a aeronave. Uma abrupta aceleragdo vertical descendente,
geralmente numa rajada descendente, tem o efeito oposto, com o piloto desorientado
cabrando a aeronave.

llusOes visuais

As ilusGes visuais sdo especialmente perigosas porque os pilotos confiam em seus

olhos para obter informacgdes corretas. Duas ilusdes que levam a desorienta¢do espacial, o
falso horizonte e a autocinese, dizem respeito apenas ao sistema visual.

5.2.3

Horizonte falso: Formacdo de nuvens, um horizonte escuro, aurora boreal, luzes no
solo ou em antenas podem fornecer informacgdes visuais imprecisas, ou um falso
horizonte. O piloto desorientado pode colocar a aeronave em uma atitude perigosa.

Autocinesia: Em voo noturno, uma luz estaciondria parece se mover quando vista por
muitos segundos. O piloto desorientado poderia perder o controle da aeronave na
tentativa de alinha-lo com os movimentos falsos dessa luz chamada autocinesia.

Consideragdes posturais

O sistema postural envia sinais da pele, articulacdes e musculos para o cérebro que sdo

interpretados em relacdo a atracdo gravitacional da Terra. Esses sinais determinam a postura.

Pull out

Uncoordinated turn

Level skid Forward slip

Skid, slip, and uncoordinated turns feel alike.
Pilots feel they are being forced sideways in their seat.

Figura 61: Sensagdes devido a for¢a centrifuga



Entradas de cada movimento atualizam a posicdo do corpo para o cérebro em uma base
constante. Usado em conjunto com pistas visuais e vestibulares, essas sensa¢des podem ser
bastante confidveis. No entanto, devido as forgas que atuam sobre o corpo em certas
situacdes de voo, muitas sensagdes falsas podem ocorrer devido as forgas de aceleragdo que
dominam a gravidade. Estas situagdes incluem curvas descoordenadas e turbuléncia.

5.3 Design do Cockpit

Todas as ilusdes descritas no item anterior podem ser evitadas fazendo um Crosscheck
nos instrumentos de voo. O crosscheck é a verificacdo continua dos instrumentos para
analiasar a atitude e do desempenho da aeronave. Como os sentidos do piloto podem ser
enganhosos, através da checagem da atitude da aeronave nos instrumentos o piloto pode
verificar se a atitude sentida pelo seu corpo confere com o que estd sendo mostrado no
painel.

O painel é montado de uma maneira que o piloto possa verificar os principais
instrumentos de manera rdpida e eficiente. Desta forma, foi criada uma padronizagao que
agrupava os instrumentos bdsicos em formato de um T, o chamado “T basico”.
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Figura 62: T bdsico



O “T basico” é composto pelo indicador de velocidade, o indicador de arfagem e
rolamento, altimetro e indicado de direcdo. Os sistemas mais modernos ainda conservam
essa configuragao.

A FAR possui diversos requisitos de verificagdo para garantir o correto
dimensionamento do sistema avidnico e diminuir ao maximo as probabilidades de falha
devido ao piloto. Exemplos de alguns requisitos sdo listados a seguir:

25.771 — Espaco fisico e condigdes fisicas do cockpit;
25.773 — Capacidade de trabalho dentro do cockpit;

25.777 — O cockpit deve ter operacdo conveniente, prevenir confusdo e operagao
inadvertida. Deve alojar pilotos 95% percentil;

25.1301 — Deve ter design apropriado para sua funcao;

25.1309 - Sistemas, controle e monitoramentos devem minimizar erros da tripulagao;
25.1321 - Visibilidade e iluminag¢ao devem ser adequados;

25.1523 — A tripulagdo minima deve ser tal que possa realizar as opera¢des necessarias

25.1543 — Todos os instrumentos devem ser claramente visiveis;

Figura 63: T bdsico nos sistemas mais modernos

25.1381 - lluminacdo ndo pode causar reflexos;

25.1322 — Cores dos avisos: vermelho (emergency), amber (caution) e verde
(advisory). Se necessario, outras cores devem ser escolhidas pra ndo causar confusao;

25.1357 — Todos os Circuit Breakers ou fusiveis devem ser identificados e possiveis de
serem resetados ou substituidos em voo.



O design do cockpit deve atender as dimensdes de 95% do percentil da populagdo do
lugar de onde os pilotos provem. Por exemplo, um avido projetado para ser pilotado por
pilotos japonenes deve ser modificado se for vendido para a Suécia e pilotado por pilotos
suecos, ja que as caracteristicas fisicas das duas populagdes sdo diferentes.
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Figura 64: Modelo antropométrico
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2. US Civilians 7. NASA Astronauts
3. British Civilians 8. British Aircrew
4. Swedish Civilians 9. Italian Aircrew
5. Japanese Civilians 10. French Aircrew

Figura 65: Percentil 5 a 95% da estatura de algumas popula¢oes

5.4 Fatores psicoldgicos e fisioldgicos



O stress mental ou fisico influencia o comportamento do piloto e sua capacidade de

reacdo. Uma carga controlada de stress é desejavel, mas em alta quantidade pode ser
extremamente prejudicial. Uma cabine bem projetada pode diminuir ou manter o stress

dentro de niveis aceitaveis.
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Complex task Simple or
or emergency routine task
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Figura 66: Relagdo entre stress e performance

Os regulamentos aeronduticos proibem o uso de dlcool até 8 horas antes de qualquer
membro se tornar parte de uma tripulagdo. Além disso, o uso de medicamentos também
pode afetar o desempenho da tripulacdo. E importante que a tripulacdo descanse e evite
fadiga para poder responder bem a qualquer imprevisto. Toda a tripulacdo deve fazer testes
periddicos para andlise de depressao.

5.5 Crew Resource Management

Crew Resource Management (CRM) é um conjunto de procedimentos de treinamento
para uso em ambientes onde o erro humano pode ter efeitos devastadores. Usado
principalmente para melhorar a seguranga aérea, o CRM se concentra na comunicagao
interpessoal, lideranca e tomada de decisdes no cockpit de um avido comercial.

O treinamento de CRM engloba uma ampla gama de conhecimentos, habilidades e
atitudes, incluindo comunicagdo, conscientizacdo situacional, resolu¢cdo de problemas,
tomada de decisbes e trabalho em equipe; juntamente com todas as sub-disciplinas que cada
uma dessas areas implica. O CRM pode ser definido como um sistema que utiliza recursos
para promover a seguranca no local de trabalho.

O CRM esta preocupado com as habilidades cognitivas e interpessoais necessarias para
gerenciar recursos dentro de um sistema organizado, ndo tanto com o conhecimento técnico
e as habilidades necessarias para operar o equipamento. Neste contexto, as habilidades
cognitivas sdo definidas como os processos mentais usados para obter e manter a consciéncia
situacional, para resolver problemas e tomar decisdes. As habilidades interpessoais sdo
consideradas como comunicacdes e uma gama de atividades comportamentais associadas ao
trabalho em equipe.

O treinamento em CRM para a tripulacdo foi introduzido e desenvolvido por
organizacoes de aviacdo, incluindo grandes companhias aéreas e avia¢cdo militar em todo o



mundo. O treinamento em CRM é agora um requisito obrigatério para pilotos comerciais que
trabalham sob a maioria dos érgaos reguladores em todo o mundo, incluindo a FAA (EUA) e
a JAA (Europa).

O principal objetivo do CRM é a conscientizagdo situacional aprimorada, a
autoconsciéncia, a lideranga, a assertividade, a tomada de decisdes, a flexibilidade, a
adaptabilidade, a andlise de eventos e missGes e a comunicagao. Especificamente, o CRM visa
fomentar um clima ou cultura em que a autoridade possa ser respeitosamente questionada.
Ele reconhece que uma discrepancia entre o que esta acontecendo e o que deveria estar
acontecendo é frequentemente o primeiro indicador de que um erro esta ocorrendo. Este é
um assunto delicado para muitas organizacdes, especialmente aquelas com hierarquias
tradicionais, portanto técnicas de comunica¢do apropriadas devem ser ensinadas aos
supervisores e seus subordinados, para que os supervisores compreendam que o
guestionamento da autoridade nao precisa ser ameagador, e os subordinados entendem a
maneira correta de questionar ordens.

GravacOes de vozes de vdrios desastres aéreos na cabine de comando revelam
tragicamente os primeiros oficiais e engenheiros de véo que tentam levar informacdes criticas
a atencdo do comandante de maneira indireta e ineficaz. Quando o capitdo entendeu o que
estava sendo dito, era tarde demais para evitar o desastre.

E importante destacar que o CRM n3o substitui o conhecimento técnico ou as
habilidades basicas; ndo diminui a autoridade do comandante; ndo se baseia em democracia;
nao significa “boas maneiras” na cabine; Ndo é recurso secunddrio ou de emergéncia: é
atitude continua.



Os tripulantes de uma aeronave devem partir do principio de que os erros acontecem e
sdo inevitdveis e que se deve evitar buscar o culpado do erro, sendo preocupar-se em
administra-lo. O erro ndo causa acidentes. Suas consequéncias sdao que os causam e devem
ser, portanto, administradas. A Figura 67 ¢ um modelo que mostra a distancia entre um erro

e um acidente.
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Figura 67: Modelo de gerenciamento de erro

Grandes problemas sdo causados devido a falha na comunica¢do. Exemplos sdo o
desnivel de autoridade: geralmente um membro da tripulacdo tem medo de contradizer o
comandante, dessa forma ha comunicacdo somente numa direcdo; supor que ndo ha
necessidade de falar; mensagens confusas; nao fazer perguntas ou nao ouvir.

Existem 6 passos para melhorar os aspectos da comunicagdo:
1) Briefing: deve definir o que vai ser feito e estabelecer o tom do trabalho em equipe;

2) Indagagao: o bom tripulante ndo tem receio de fazer perguntas e esclarecer duvidas;



3) Assertividade: faca com que seus pensamentos e sentimentos sejam conhecidos e
defenda o seu ponto de vista até estar convencido pelos fatos de que sua posicdao nao
esta correta;

4) Saber ouvir: seja um ouvinte ativo. Ouvir ndo é uma atitude passiva. Deve ser dado
um feedback com outra pergunta, concordando, cotejando ou discordando;

5) Resolugao de conflitos: conflitos na cabine ndao sdo necessariamente ruins, mas deve
ser mantido apenas em assuntos da cabine. E importante concentrar-se em o qué esta
correto e ndo em quem esta correto;

6) Critica e feedback: o tripulante deve desenvolver sua capacidade de dar e receber
criticas construtivas.

5.6 Escala Cooper-Harper

A escala de classificagdo Cooper-Harper é um conjunto de critérios usados por pilotos
de teste e engenheiros de teste de voo para avaliar as qualidades de manuseio das
aeronaves durante o teste de voo. A escala varia de 1 a 10, com 1 indicando as melhores
caracteristicas de manuseio e 10 o pior. Os critérios sdo avaliativos e, portanto, a escala
é considerada subjetiva.
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Figura 68: Escala Cooper-Harper



6. Instrumentos de Voo Magnéticos

6.1 Geomagnetismo

A Terra é um ima gigante rodando no espaco, rodeada por um campo magnético
formado por linhas de fluxo invisiveis. Estas linhas deixam a superficie terrestre no pdélo norte
magnético e reentram no pdélo sul magnético

Polo sul Polo norte
magnético “geografico

Polosul 2 '\ '

geografico Polo Ypie
magnetico

Figura 69: Fluxo do campo magnético da Terra

E importante ressaltar que os pdlos Norte e Sul magnéticos estdo invertidos com
respeito a localizagcdo com os pdlos Norte e Sul geograficos, como é mostrado na Figura 69.

A existéncia do campo magnético terrestre tem sua origem no nucleo da Terra, que é
composto principalmente por ferro em estado liquido e pastoso que estd em constante
movimento devido a correntes de convecgdo que surgem por causa de temperaturas nao
homogéneas no interior da Terra. Esse movimento causa atrito e faz surgir correntes elétricas
que, consequentemente, geram o campo magnético da Terra.

As linhas de fluxo magnético tém duas carcateristicas importantes: qualquer ima que
esteja livre para girar se alinhard a elas; e uma corrente elétrica é induzida em qualquer
condutor que as atravesse. A maioria dos indicadores de direcdo instalados em aeronaves faz
uso de uma dessas duas caracteristicas.

O campo magnético da Terra ndo é homogéneo. Isso se deve a heterogeneidade da
composicao terrestre e ao seu formato ndo perfeitamente esférico.

Figura 70: Topografia terrestre



Por esse motivo, as linhas isogbnicas, linhas com a mesma declinagao magnética,
acabam assumindo certos desvios no mapa e ndo sdo simplesmente retas que conectam o
pdlo norte magnético com o pdlo sul magnético.

Main field declination (D)
Contour interval: 2 N
red confours pasitive (east) (N

Figura 71: Linhas isogénicas

6.2 Bussola aeronautica

Um ima é um pedaco de material ferromagnético que possui, através dele, linhas de
fluxo magnético saindo do pdlo norte e entrando no pdlo sul. Independentemente do
tamanho, cada ima tem dois pdlos. Quando um ima é colocado no campo de outro, os pélos
diferentes se atraem e os pdlos iguais se repelem.

A bussola utilizada em aeronaves consiste de dois pequenos imas fixados em um
pedaco de metal que flutua em um fluido transparente. Sobre esse metal existe uma placa
graduada com as quatro dire¢des cardinais apresentadas em fora de letras, em inglés: N, W,
E, W. A direcdo norte corresponde a 360°.

A cada 30° existe uma graduacdo numeérica, onde o zero final é omitido: 3 =30°, 12 =
120°, etc. Entre os niUmeros existem marcas maiores que representam 10° e marcas menores
que representam 5°.

Figura 72: Bussola aerondutica



6.3 Fontes de erro

A Terra gira em torno do seu eixo geografico. Os mapas sdao construidos usando
meridianos de longitude que passam pelos pélos geograficos, chamados de Norte verdadeiro
e Sul verdadeiro. Por isso, distancias medidas a partir dos pdlos geograficos sdo chamadas de
distancias verdadeiras. Os pdlos magnéticos ndo coincidem com os pdlos geograficos. Dessa
maneira, os instrumentos magnéticos apontam na verdade para o pélo magnético, que estd
a uma distancia de 1300 milhas do pdlo norte verdadeiro. A diferenca entre a diregao
verdadeira e a dire¢dao magnética é chamada de Variagao.

Figura 73: Mapa de Sdo Paulo com as linhas isogénicas

Para corrigir esse tipo de erro, existem mapas onde estao representados as linhas
isogOnicas, que indicam o numero de graus de Variacdo que existe no local e que deve ser
ajustada para encontrar a direcao verdadeira. A Figura 73 mostra um mapa do estado de Sao
Paulo com as linhas isogdnicas desenhadas e com os valores dos graus de Variacdo. A Figura
74 mostra as linhas isogdnicas no mapa dos Estados Unidos, indicando o valor da varia¢do. A
linha que passa perto de Chicago é chamada de linha agbnica. Em qualquer lugar ao longo
desta linha, os dois pdlos estdo alinhados e ndo ha variacdo. A lesta desta linha, o pdlo
magnético fica a oeste do pdélo geografico e uma correcdo deve ser aplicada a indicacdo da
bussola para obter a direcdo verdadeira.

Figura 74: Mapa dos Estados Unidos com as linhas isogbnicas

Por exemplo, voando na area de Washington D.C. a variagdo é de +10° (ou 10° oeste).
Se o piloto quiser voar para o sul verdadeiro (180°), ele deve adicionar a variacdo, resultando



em um curso magnético de 190°. Voando na area de Los Angeles, a variacdo é de -14° (ou 14°
leste). Para voar a um curso real de 180°, o piloto teria que subtrair a variacao e voar a 166
graus. O erro de variacdo é o mesmo em qualquer lugar ao longo da linha isogbnica, ndo
depende da aeronave.

As cartas de navegacdo fornecem as linhas de corre¢do magnético, como esta
evidenciado na Figura 75.
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Figura 75: Carta de Navegag¢do com indicagdo de corregdo magnética

Os imds em uma bussola se alinham com qualquer campo magnético. Sistemas
eletronicos e cabos da aeronave produzem campos magnéticos que podem influenciar na
indicacdo da bussola. O erro gerado por esse tipo de influéncia é chamado de Desvio.

O desvio, diferentemente da variacdo, é diferente para cada aeronave, mas ndo é
afetado pela localizacdo geografica. A bussola deve estar afastada o maximo possivel dos
painel de instrumentos para minimizar o erro de desvio.

Alguns aeroportos tém uma rosa dos ventos, que é uma série de linhas marcadas em
uma posta de taxiamento ou rampa em algum local onde ndo hd interferéncia magnética. As
linhas, orientadas para o norte magnético, sdo pintadas a cada 30°, conforme mostrado na
Figura 76.

Figura 76: Utilizagcdo das Rosa dos Ventos para compensar os erros de desvio



O piloto alinha a aeronave em cada dire¢do magnética e ajusta os imas de
compensac¢do para minimizar a diferenca entre a indicagdo da bussola e o rumo magnético
real da aeronave. Qualquer erro que ndo possa ser removido é anotado em um cartdo de
correcao da bussola, como o da Figura 77, e colocado junto a bussola. No exemplo do cartdo
abaixo, se o piloto quiser ir a um rumo magnético de 120° e a aeronave estiver operando com
os radios ligados, o piloto deve voar em um rumo de bussola de 123°.

FOR 000 030 060 090 120 150
STEER
RDO.ON o0p1 ©032 o062 095 /23 /155
RDO.OFF 002 o031 o064 094 125 /57

FOR 180 210 240 270 300 330
STEER
RDO. ON 176 210 243 27/ 296 325
RDO.OFF /74 210 240 273 29% 327

Figura 77: Cartdo de corregdio de desvio da bussola

Além desses erros, existe aqueles causados devido as manobras executadas pelo
avido. Devido a forgas inerciais, ao realizar uma manobra ou acelerar/desacelerar a aeronave,
acaba ocorrendo mudancgas transitdrios na indicacdo da bussola.
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Figura 78: Efeitos causados devido a aceleragéo

6.4 Bussola fluxgate

Como mencionado anteriormente, as linhas de fluxo no campo magnético da Terra
tém duas caracteristicas basicas: um ima se alinha com essas linhas e uma corrente elétrica é
induzida, ou gerada, em qualquer fio atravessado por elas. A bussola fluxgate possui um anel
com bobinas que tem corrente elétrica induzida, de tal maneira que essa corrente muda a
medida que o rumo da aeronave muda, alterando a indicacdo da bussola. Esta sujeita a menos
erros, no entanto, ndo elimina a necessidade de uma bussola convencional. Um exemplo é
mostrado na Figura 79.



Figura 79: Bussola Fluxgate

6.5 Bussola de indicagdao remota

Bussolas de indicagdo remota foram desenvolvidas para compensar os erros e
limitacBes das bussolas tradicionais. E composto pelo indicador de navegacdo pictdrica e a
unidade de controle do compensador.

Pictorial navigation indicator (HSI)

Slaving control compensator unit Slaving meter

Figura 80: Bussola de indicagdo remota

Possui um painel onde se pode selecionar a diferencga entre a proa magnética e a proa
verdadeira, de maneira a compensar a prova verdadeira na rotacao da placa da bussola. Pode
ser selecionada a opcdo de deixar que a bussola trabalhe no modo livre ou no modo
compensado.



7. Instrumentos Anemomeétricos

Neste capitulo serdao descritos os instrumentos que, através de sensores de pressao
instalados no exterior do avido, sdo capazes de fornecer informagdes como: velocidade da
aeronave, velocidade de subida, altitude, etc.

7.1 Sistema Pitot — Estatica

Os sistemas de Pitot sdo os mais empregados na atualidade. Estd composto pelo tubo
de pitot, que é um sensor que mede a pressao total; pela tomada estdtica, que é um sensor
de pressdo estdtica, que pode estar montado no préprio Pitot ou separadamente; e pelas
linhas pneumaticas que possuem a fungao de transmitir as pressdoes detectadas pelos
sensores.

Streamlines

Stagnation point

| | Differential
|| manometer

Figura 81: Sistema do Pitot
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No sistema da Figura 81 temos:
P, =P+ P,
Onde:
P: é a pressao total;
Ps é a pressdo estatica;
P4 é a pressdo dinamica.

Dessa forma, a partir do valor medido de pressao estdtica pode se obter as indicacdes
de altitude e de velocidade vertical e subtraindo esse valor de pressao estdtica da pressao
total medida pelo pitot pode se saber a velocidade de voo da aeronave. Um sistema de Pitot
- Estatica tipico pode ser visto na Figura 82.
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Figura 82: Sistema de Pitot - Estdtica tipico

E importante que todo o sistema seja equipado com mecanismos de dreno e
aquecimento para evitar o congelamento.

7.2 Altimetro

O altimetro funciona baseado na pressdo estatica do ar ambiente (pressdo externa).
Como é sabido, conforme a aeronave ganha altitude a pressdo estatica exterior vai decaindo.
O altimetro usa o valor dessa pressao externa para indicar a altitude da aeronave.

O altimetro de sensibilidade é constituido por uma pilha de de cdpsulas anerdides .
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Figura 83: Altimetro



Essas cdpsulas sdao comprimidas de acordo com a pressdao externa. Conforme a
aeronave vai ascendendo, a pressao estatica externa diminui e dessa forma os anerdides sao
descomprimidos. Estes estdo acoplados a um mecanismo de pequenas engrenagens que
fazem com que os ponteiros indicadores de pressao no painel se movam.

Alguns erros podem aparecer causados por condi¢des ndo padronizadas. A cada inicio
de operagao, o controle de trafego aéreo deve passar ao piloto o valor da pressdo local
corrigida para o nivel do mar para que ele possa corrigir no altimetro. Além disso, quando a
aeronave estd voando em condi¢des onde o ar é mais quente ou mais frio que a atmosfera
padrdo, a densidade do ar muda e consequentemente a pressao exercida por ele também, o
gue pode gerar um erro na leitura da altitude. Para temperaturas muito frias, o ICAO
(International Civil Aviation Organization) desenvolveu uma tabela de correc¢do. Para altitudes
de voo acima de 10 mil pés, o altimetro deve sempre ser usado no ajuste padrao.

Height Above Airport in Feet

200 300 400 ---- 900 1,000 1,500 ----

O i 10 10 10 20 20 20 20 20 30
a 0 20 20 30 30 40 40 6O 50 60 90 120 170 230 280
'E - 20 30 40 50 60 YO 80 950 100 150 200 290 390 490
2 - 30 50 60 Y0 S0 100 120 130 140 210 280 420 570 710
/=0 40 60 B8O 100 120 130 150 170 190 280 3BO0 570 760 950
E -40 50 &0 100 120 150 170 190 220 240 360 480 720 970 1,210
-50 60 90 120 150 180 210 240 270 300 450 5690 890 1,190 1,500

Figura 84: Tabela de corregdo del altitude para temperaturas muito frias

No sistema de espaco aéreo é importante que além do piloto, o controlador de trafego
aéreo em solo também saiba a altitude da aeronave. Para fornecer essa informacao a
aeronave é tipicamente equipada com um altimetro de codificacdo. O altimetro de
codificacdo fornece ao transponder uma série de pulsos identificando o nivel do voo no qual
a aeronave esta voando. Esta série de pulsos é transmitida para o radar de solo, permitindo
gue o controlador saiba a altitude de voo da aeronave.

7.3 Indicador de velocidade vertical

O indicador de velocidade vertical (IVV), também chamado de indicador de taxa de
subida, é um instrumento de mudanca de taxa de pressdao que fornece uma indicacdo de
qualquer desvio de um nivel de pressdo constante. Quando o aviao estd ascendendo, a cada
altitude existe uma pressdo estatica diferente. Este instrumento mede a taxa de variacdo
dessa pressdo, tranformando essa leitura em velocidade de subida. O principio de
funcionamento é bastante parecido com o do altimetro.
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Figura 85: Indicador de velocidade vertical

Devido ao seu principio de funcionamento, o IVV apresenta um atraso na sua
indicacdo. A velocidade vertical é apresentada em pés por segundo (ft/s).

7.4 Indicador de Velocidade

E um medidor de pressdo diferencial que mede a pressdo dindmica do ar através do
qual a aeronave esta voando. A Pressdo dindmica é a diferenca entre a pressdo total e a
pressdo estdtica do ar, que, como explicado anteriormente, sdo retiradas do sistema Pitot —
Estatico.

O mecanismo do indicador de velocidade consiste em um anerdide que recebe a
pressao total advinda do tubo de pitot. Esse anerdide esta contido em uma camara fechada
que estd conectada com a tomada de pressdo estatica. A medida que a pressdo do pitot
aumenta ou a pressdo estdtica diminui, o diafragma se expande, como pode ser visto na
Figura 86.

Pitot connecion
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Figura 86: Mecanismo de funcionamento do indicador de velocidade



Essa mudanga dimensional é medida por um eixo de balango e um conjunto de
engrenagens que aciona um ponteiro no mostrador do instrumento. A maioria dos
instrumentos estdo calibrados em nds ou milhas nduticas po hora.

Algumas aeronaves vém equipadas com indicadores de velocidade verdadeira, que
possuem um mecanismo que compensa a temperatura e indicam a velocidade verdadeira TAS
(True Air Speed).

A velocidades muito altas o ar sofre mudancas devido ao efeito de compressibilidade,
além de poder surgir ondas de choque para velocidades maiores que a do som. Para isso,
existe um indicador de Mach, que depende tanto da altitude como da velocidade e que
mostra o mach limite que a aeronave pode alcangar.

STATIC
ENTRY
PITOT
ENTRY

Figura 87: Indicador de Mach

Os indicadores de velocidade também possuem uma escala de cores para alertar o
piloto em qual condigao de voo ele esta.

White arc Flap operating range

Bottom Flaps-down stall speed
Top Maximum airspeed for flaps-down flight
Green arc Normal operating range
Bottom Flaps-up stall speed
Top Maximum airspeed for rough air

IND B dial I Airspeed for best single-engine rate-of-climb
o ueradialin®  at gross weight and Sea Level
Yellow are  Structural warning area AL
Bottom Maximum airspeed for rough air
[N Top Never-exceed airspeed Whita arc

Yedlow arc

—

i 21 Red radial line Never-exceed airspeed
i

Figura 88: Indicador de Velocidade - Escala de cores



7.5 Posi¢ao dos Sensores

A localizagdo adequada dos sensores é de extrema importancia para que as medigdes
possuam o menor valor de erro possivel. As tomadas de pressdo estdtica, por exemplo,
podem estar juntas ao tubo de pitot ou nas laterais da fuselagem, para garantir que a leitura
aferida pelo instrumento seja somente da pressdo estatica, sem interferéncia da pressao
dindmica, como se mostra na Figura 89.

Pitot Static Port e

Port W

Windtunnel Floor

Figura 89: Posi¢cdo da tomada estdtica

Em situacOes de derrapagem do avido, a pressdo estdtica aferida em cada lado pode
ser diferente. Dessa maneira, para minimizar erros, sao instaladas tomadas estaticas em
ambas laterais da aeronave e a leitura considera é a media entre elas. Dessa forma, a melhor
posicao para esses sensores é na parte posterior da sec¢do circular da fuselagem.
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Figura 90: Tomadas estdticas instaladas nas laterais dos aviées

Ja o pitot deve estar em uma posicao que possua a menor interferéncia aerodinamica
possivel, ja que nenhuma posicdo é totalmente livre de interferéncia. Para isso, grandes
estudos aerodinamicos sao realizados para se determinar o melhor lugar para o pitot en cada
aeronave.



Figura 91: Posigdo dos tubos de pitot

7.6 Correcao de Velocidade

Como mencionado anteriormente, os sensores estdao sujeitos a erros devido a
disturbios do ar, o que acarreta uma diferenca entre a velocidade indicada e a velocidade que
a aeronave estd. O requisito 25.1323 da FAR exige que todo sistema deve ser calibrado para
se determinar o erro entre a velocidade indicada e a velocidade da aeronave. E o que
chamado de conversdo de Indicated Air Speed (IAS) para Calibrated Air Speed (CAS).

Essa calibracdo se da pelo levantamento de uma curva de correcao para todas as
velocidades e altitudes possiveis. Tal curva é aplicada posteriormente a leitura dos

instrumentos.
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Figura 92: Curva de corregdo de velocidade indicada para velocidade calibrada

Essa curva é tracada por comparacdo entre a velocidade indicada pelo instrumento e
a verdadeira velocidade da aeronave medida por um método confiavel. Existem inumeros
métodos: Tower Fly-by, aeronave paquera, trailing cone, static boom, etc.

O método tower fly-by consiste em fazer a aeronave passar a velocidade constante
em diferentes condi¢cbes de altitude e velocidade, comparando-a com uma referéncia
conhecida.
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Figura 93: llustragdo do método Tower fly-by
J4 o método da aeronave paquera consiste em fazer a aeronave voar em vdrias

condi¢des de altitude e velocidade junto a uma aeronave com sistema anemométrico ja
calibrado, comparando a indicacdo das duas.

Figura 94: Aeronave Paquera

O trailing cone é um sensor, posicionado a uma distancia conveniente da aeronave,
sem interferéncia aerodindmica, e sua indicacdo deve ser comparada com a indicacdo do

Figura 95: Trailing cone

pitot.

O static boom é um sensor que funciona de maneira bastante semelhante ao trailing
cone, mas com um sensor a frente da aeronave.



Figura 96: Static boom

7.7 Indicadores digitais
Os indicadores digitais possuem os mesmos elementos de detec¢ao e de medida.
Porém, o acoplamento se da por um sensor de deslocamento, como sensor a laser,

potencidometro, etc, posicionado no anerdide. Seu sinal é processado por um computador que
transmite e apresenta os dados numa tela do painel de pilotagem.
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Figura 97: Tela de indicagdo digital



8. Instrumentos de Voo Inerciais

8.1 Componentes Inerciais

O voo sem referéncia a um horizonte visivel pode ser realizado com segurancga gragas
ao uso de sistema de instrumentos giroscépicos e acelerdmetros. O acelerdmetro nada mais
€ que um instrumento capaz de medir a aceleragao sobre os objetos. Os mais comuns sdo os
de massa moével e de péndulo. A Figura 98 ilustra um acelerémetro massa movel.

/ DAMPING FLUID {OIL) \

/ CASE \
SENSITIVE
--— — — = -
pof oo e Wﬂﬁ “— mass [— MEE o
SPRING SPRING
+ ) -
LTI ——

Potenciémetro
Figura 98: Acelerémetro - Massa acoplada a duas molas imersas num fluido conectada a um potenciémetro
que manda um sinal e indica a aceleragéo sofrida pela massa.

Ja o giroscopio é um rotor com anéis, que tem o peso concentrado na sua periferia.
Quandos esses anéis giram em alta velocidade, eles se tornam rigidos e resistem a inclina¢do
ou giro em qualquer direcdo que ndo seja o seu eixo de rotacdo. Tais instrumentos funcionam
a base de duas caracteristicas: rigidez e precessdo. Os instrumentos de atitude da aeronave,
por exemplo, operam utilizando o principio da rigidez.

Figura 99: Giroscopio

A rigidez é um principio de que o giroscopio permanece numa posicao fixa no plano
em que estd girando. Ou seja, ndo importa a dire¢do da aeronave, ou se ela estd inclinada ou
se movimentando de alguma forma, o giroscépio permanecera girando no mesmo plano que
estava girando originalmente. A Figura 100 ilustra esse fendmeno.
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Figura 100: Independentemente da posi¢do da sua base, um giroscopio tende a permanecer rigido no
espago, com seu eixo de rotagéo apontado em diregdo constante.

A Precessdo é a inclinacdo ou rotacdo de um giroscépio em resposta a uma forca
deflectiva. A reacdo a essa forca ndo ocorre no ponto em que foi aplicada, em vez disso,
ocorre em um ponto que esta a 90° na direcdo da rotacdo. Este principio permite ao
giroscépio determinar uma taxa de giro sentindo a quantidade de pressao criada por uma
mudanca de direcdo. A taxa na qual o giroscopio precessiona é inversamente proporcional a
velocidade do rotor e proporcional a forga deflectiva.
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Figura 101: A precessdo de um giroscopio é resultante da aplicagéo de uma forga deflectiva.

Existe uma terceira propriedade, chamada de erecdo, que é a tendéncia do giroscdpio
em sempre manter o eixo do rotor na vertical, alinhado com a gravidade.

Um acelerébmetro so é totalmente eficaz se estiver perfeitamente alinhado com a
direcdo do movimento. Para isso, utiliza-se um giroscépio que garante o alinhamento do
aceleréometro. Essa combinacdo de ambos os componentes, montados num gimbal, é
chamada de Plataforma Giro-Estabilizada.
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Figura 102: Plataforma Giro-Estabilizada tridimensional

8.2 Acionamento

O acionamento da rotacao do giroscopio pode ser feito por acionamento pneumatico,
por bomba de vacuo ou elétrico. Como os instrumentos giroscopicos sao cruciais para o voo
por instrumentos, os fabricantes de aeronaves projetam diversas redundancias nas
alimentacGes dos instrumentos para que qualquer falha Unica ndo prive o piloto da
capacidade de concluir o voo com seguranga.

Os giroscopios pneumadticos sdo acionados, geralmente, por tubos de venturi
montados na parte externa da aeronave, semelhante ao sistema mostrado na Figura 103.

Venturi

Suction
regulator Pressure-reducing
needle valve

Heading Attitude Turn-and-slip
indicator indicator indicator

Figura 103: Sistema acionado por tubo de Venturi

O ar que flui através do tubo de venturi acelera na parte mais estreita e, de acordo
com o principio de Bernoulli, a pressdo cai. Nesse ponto os instrumentos sdo conectador por
um tubo. Os dois instrumentos de atitude operam em aproximadamente 4" Hg de duccdo. Ja
o indicador de curva e deslizamento precisa apenas de 2", entdo uma valvula de agulha com
reducdo de pressao é usada para diminuir a sucgdo. Um inconveniente desse sistama é que o



gelo pode entupir o tubo de venturi e parar os instrumentos nos momentos mais cruciais do
VOo.

Nos giroscépios que funcionam com o uso de bombas de vacuo o ar externo é
succionado a uma pressao controlada que alimenta os giroscépios. As aeronaves que voam
em baixa altitude possuem um déleo borrifado na linha pneumatica para lubrificar os
instrumentos. As aeronaves que voam em altas altitudes ndo possuem éleo na linha, ja que o
ar é menos denso e portando precisa ter maior velocidade na succdo. Para suprir a
lubrificacdo, os instrumentos sdo feitos com materiais especiais que dispensam lubrificacdo

constante.
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Figura 104: Exemplo de sistema de acionamento por uma bomba de vdcuo

Aeronaves maiores normalmente fazem o acionamento dos giroscépios através de
motores elétricos. Quando for o caso, os instrumentos devem indicar o tipo de acionamento,
se é através de corrente alternada ou corrente continua, e sua carga.

8.3 Instrumentos inerciais

8.3.1 Indicador de Atitude

O primeiro instrumento de atitude foi originalmente chamado de horizonte artificial,
mais tarde como horizonte giroscépico e agora é mais comumente chamado de indicador de
atitude. Seu mecanismo de operacdo é baseado num acoplamento de giroscépios, de modo
gue a aeronave inclina e gira e o giroscopio permanece fixo no espaco, fornecendo indicacado
de arfagem e rolamento da aeronave.



Figura 106: Mecanismo de funcionamento do horizonte artificial

8.3.2 Indicador de Proa

O indicador de proa é um instrumento complementar a bussola, servindo de backup.
O eixo de giro do giroscépio do indicador de proa é horizontal, permitindo a detec¢do de
rotacdo em torno do eixo vertical da aeronave. Os indicadores de direcdo do giroscépio nao
apontam para o norte, eles devem ser configurados para tal, para que coincidam com a
bussola magnética. A rigidez faz com que ele mantenha essa indicacdo de proa, sem a
oscilacdo e outro erros inerentes a uma bussola magnética.

A Terra gira constantemente a 15° por hora, enquanto o giroscopio esta mantendo
uma posicao relativa ao espaco, causando assim um desvio aparente na proa exibida de 15°
por hora. Para isso, deve-se comparar a proa indicada com a bussola magnética pelo menos
a cada 15 minutos e redefinir a proa conforme necessario para concordar com a bussola
magnética. Um exemplo de indicador de proa é mostrado na Figura 107.



Figura 108: Mecanismo de funcionamento do indicador de proa

8.3.3 Indicador de curva e escorregamento

Este instrumento foi o primeiro a fazer uso de giroscopios. Este instrumento possui
um inclinbmetro que é uma esfera de vidro preta selada dentro de um tubo de vidro curvo
gue é parcialmente preenchido com um liquido para amortecimento. Esta bola mede a forca
relativa da forca da gravidade e a forca da inércia causada por uma curva. Quando a aeronave
estd voando em linha reta e nivelada, ndo ha inércia agindo sobre a bola, e permanece no
centro do tubo entre dois riscos.

Rolamento

-[. }- Derrapagem

2 MIN TURN

Figura 109: Indicador de curva e derrapagem



Numa curva feira com um bank angle muito ingreme, a forca da gravidade é maior que
a inércia e a bola rola para dentro do turno. O inclinbmetro ndo indica o valor do bank angle,
nem indica escorregamento; indica apenas a relagao entre o bank angle e a taxa de guinada.

O indicador de rolamento é um pequeno giroscépio girado ou por ar ou por um motor
elétrico. O giroscopio é montado em um Unico giro, com seu eixo de rotagao paralelo ao eixo
lateral da aeronave e o eixo do giro paralelo ao eixo longitudinal. A Figura 110 ilustra o
fenbmeno. Quando a aeronave oscila, ou gira em torno de seu eixo vertical, produz uma forca
no plano horizontal que, devido a precessao, faz com que o giroscépio e seu giro girem em
torno do eixo do gimbal.

QO v, \
GEEEe® '“"nﬂ
MOLAS ESTICANDO-SE DURANTE
v CURVAS A ESQUERDA E DIREITA
esquerda rb
ﬂ '9 EIXO DE

ENTRADA

direita |

EIXO DESA _—1
PRECESSAO -
s

5

Figura 110: Mecanismo do indicador de rolamento

O mostrador desses instrumentos estd marcado como “2 MIN TURN”. Um giro de taxa
padrdo de uma aeronave é de 3° por segundo. Em um instrumento que marca “2 MIN TURN”
significa que o avido leva 2 minutos para executar um giro de 360 °.

8.4 Instrumentos inerciais modernos

Sao sistemas que integram giroscopios e acelerdmetros nas trés dire¢des do espaco e
sdo acionados por dispositivos eletrénicos em vez de mecanicos.

Figura 111: Sistemas inerciais modernos

Em capitulos posteriores, se ira explicar com maior detalhes esse tipo de sistema.



8.5 Navegagao Inercial

Como mencionado anteriormente, os giroscépios possuem a caracteristica de sempre
apontarem para uma mesma dire¢ao, caracteristica pela qual é utilizado em diversos
instrumentos. Porém, isso traz uma desvantagem pelo fato da Terra estar em movimento de
rotacdo e a aeronave estar sujeita a aceleragGes aleatérias.

Dessa forma, existem alguns tipos de compensacdao que uma plataforma giro-
estabilizada deve prever para que sua indicacdo seja sempre o mais precisa possivel.

8.5.1 Rotacdo da Terra

O fato da Terra estar sempre em movimento oeste-leste pode trazer um erro nas
medi¢des das plataformas. Por isso, as plataformas giro-estabilizadas devem estar
programadas para compensar esse movimento, girando 15,04°/h no sentido leste-oeste.
Dessa maneira, pode-se garantir que o sentido vertical da plataforma estard sempre
apontando para o centro da Terra.
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Figura 112: Compensagéo devido a rotagdo da Terra

8.5.2 Schuler Tuning

O principal tipo de acelerdmetro utilizado em plataformas giro-estabilizadas é o
acelerémetro do tipo péndulo.
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Figura 113: Acelerémetro tipo péndulo

Sabe-se que um péndulo é uma massa livre para rotacionar em torno de seu ponto de
pivotamento. O centro de gravidade da massa e o ponto de pivotamento forma uma reta que
coincide com a direcao gravitacional.
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Figura 114: Alinhamento do péndulo com o centro da Terra

Quando a aeronave estd em condicdo de aceleracdo ou desaceleracdo, esse sistema é
alterado. O Schuler Tuning é a compensacao deste efeito fazendo com que mesmo durante
uma acelerac¢do ou desaceleracgao, o péndulo do acelerémetro continue a oscilar em torno da
direcdo vertical.

8.5.3 Efeito Coriolis

Quando esta em voo, uma aeronave se referencia a um ponto da Terra, que por sua
vez esta em rotacdo. Dessa forma, surge uma “forca externa” que desvia a rota de uma
aeronave que esteja voando na direcdo norte, alterando sua trajetdria.



< A per Hour

o
o
NP

Earth

\ % Hour
, el \
%, b e
SR . —a Hour
B o B 2nd
Ist Hour

Start Hour

s\

O

Figura 115: Efeito Coriolis

8.5.4 Achatamento dos Pdlos

Como a Terra é levemente achatada nos pdélos, em algumas regides do globo, a direcdo
gravitacional pode ndo coincidir com o vetor que aponta para o centro do planeta. Este efeito
também deve ser compensado para algumas regides.
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Figura 116: Achatamento dos polos

8.5.5 Sobrevoo nos Pdlos

Considere que uma plataforma giro-estabilizada esteja sempre apontando para o
norte. Em uma rota que sobrevoo o polo norte, esta plataforma deveria, instantaneamente,
fazer um giro de 180°, o que é fisicamente impossivel e traria danos mecanicos ao sistema.
Para evitar este problema, ao se aproximar de um dos podlos, a plataforma fica
automaticamente desnivelada de um dngulo conhecido, que é compensado na indicacdo do
sistema, até que a aeronave se afaste o suficiente do pélo em questao.



9. Sistema de Auxilio ao Voo

Com o desenvolvimento da eletrénica digital, barateamento de componentes e a
simplificacdo e diminui¢dao do peso dos novos instrumentos, os sistemas das aeronaves mais
novas tem se modernizado. Alguns sensores, processadores de sinal e sistemas de indicagao
possuem melhor precisdo e melhor forma de indicagdo. Neste capitulo serd descrito alguns
desses novos sistemas.

9.1 Attitude and Heading Reference System (AHRS)

Como os monitores de aeronaves mudaram para novas tecnlogias, os sensores que
medem as informacdes mostradas ao piloto também sofreram mudancas significativas. Os
tradicionais instrumentos de voo giroscépicos foram substituidos por Attitude and Heading
Reference System (AHRS), melhorando a confiabilidade e, assim, reduzindo custos e
manutencgao.

A funcdo de um AHRS é a mesma dos sistemas giroscépicos, isto é, determinar a
atitude da aeronave e indicar sua proa. Um exemplo foi o desenvolvimento do Ring Lase Gyro
(RLG), um sistema a laser para medicdo da aceleracao.

Figura 117: Ring Laser Gyro

Cada sistema desse substitui um giroscépio, e uma plataforma com ao menos trés
sensores desse tipo podem formar um sistema inercial.
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Figura 118: Sistema AHRS



9.2 Air Data Computer (ADC)

Um computador de dados aéreo (ADC em inglés) é um computador de aeronave que
recebe e processa a pressao medida no pitot, pressdo estatica e temperatura para entao
calcular altitude, velocidade indicada (IAS), velocidade verdadeira (TAS) e temperatura do ar
ambiente de maneira muito precisa. O ADC gera essas informag¢des em um formato digital
que pode ser usado por uma variedade de sistemas de aeronaves. Cada vez mais, sistemas de
aeronaves como pilotos automaticos e sistemas de pressurizacdo, por exemplo, utilizam
informacgdes do ADC para realizar suas operacgoes.
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Figura 119: Air Data Computer

9.3 Horizontal Situation Indicator (HSI)

O HSI é um indicador de direcdo que combina a bussola magnética com sinais de
navegacdo VOR/LOC e um glideslope. Isso da ao piloto uma indicacdo da localizagdo da
aeronave em relacdo ao percurso escolhido.
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Figura 120: Horizontal Situation Indicator

Na Figura 120, o rumo da aeronave exibida é igual ao Norte ou 360°. A ponta da seta
indicando o curso é definido como 20°. O curso desejado é selecionado girando o botdo de
selecdo de curso, que contém a seta indicando o curso. Isto da ao piloto uma representacao
pictérica: o simbolo da aeronave fixa e a barra de desvio do curso da aeronave em rela¢do ao
percurso selecionado, como se o piloto estivesse acima da aeronave olhando para baixo.



O indicador TO/FROM é um ponteiro triangular. Quando o indicador aponta para a
cabeca da seta do percurso, ele mostra que o percurso selecionado, se corretamente
interceptado e voado, leva a aeronave para o destino selecionado. Quando o indicador
aponta para a cauda da seta do percurso, ele mostra que o percurso selecionado, se
corretamente interceptado e voado, leva a aeronave para longe do destino de saida.

O ponteiro de desvio do glideslope indica a relagao da aeronave com o glideslope.
Quando o ponteiro estd abaixo da posicao central, a aeronave estd acima do glideslope e é
necessario um aumento da taxa de descida.

9.4 Attitude Direction Indicator (ADI)

Este instrumento é uma combinacdo do horizonte artificial giroscépico com outros
instrumentos, como o HSI, reduzindo assim, o nUmero de instrumentos separados aos quais
o piloto deve dedicar atencao.

Figura 121: Attitude Direction Indicator

9.5 Flight Director System (FDS)

Um Flight Director System combina muitos instrumentos num mesmo monitor digital.
Os principais componentes de um FDS incluem um ADI, também chamado nesse caso de
Flight Director Indicador (FDI), um HSI, um seletor de modo e um computador de diretor de
voo. Esse sistema calcula a atitude e a proa ideais para que a aeronave se mantenha numa
determinada condicdo de voo. Voos nessa condi¢do ndo inclui atuacao do piloto automatico.
Apenas um auxilio dos processadores da aeronave, que fornecem informacdes importantes
para o voo. A Figura 122 mostra o monitor visto pelo piloto.

9.6 Flight Management System (FMS)

Em meados da década de 1970, os visiondrios da indUstria de avidnicos, como Hubert
Naimer, da Universal, e outro, como Ed King Jr., procuravam avangar na tecnologia de
navegacdo de aeronaves. Jd em 1976, Naimer tinha uma visdo de um “Sistema de Navegacao
Mestre” que aceitaria entradas de uma variedade de diferentes tipos de sensores numa
aeronave e automaticamente forneceria orientacdo durante todas as fases do voo.
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Figura 122: Monitor visto pelo piloto

Naquela época, as aeronaves voavam em distancias relativamente curtas com
sistemas de radio, principalmente VOR ou ADF. Para sistemas de navegacao inercial de longo
alcance , Omega, Doppler e Loran eram os sistemas mais comumente usados. Os sistemas de
radio de curto alcance geralmente ndo ofereciam recursos de navegacao por area (RNAV). Os
sistemas de longo alcance eram capazes apenas de navegar de ponto a ponto entre os
waypoints inseridos manualmente, descritos como coordenadas de longitude e latitude.

O laborioso processo de inserir manualmente dados de latitude e longitude para cada
waypoint da rota de voo gerava altas cargas de trabalho para a tripulacdo e frequentemente
resultava em entradas incorretas de dados. O requisito de um painel de controle separado
para cada sistema de longo alcance consumia um espaco grande na cabine de voo e
aumentava a complexidade da interface dos sistemas com instrumentos de exibicdo.

O sistema de navegacdo mestre era um conceito que empregava um computador
mestre conectado a todos os sensores de navegacao da aeronave. Uma unidade de exibicao
de controle comum (CDU) em interface com o computador mestre forneceria ao piloto um
Unico ponto de controle para todos os sistemas de navegacdo, reduzindo, assim, o painel de
instrumentos na cabine. O gerenciamento de varios sensores individuais seria transferido
dopiloto para o novo computador.

Como os sensores de navegagdo raramente concordam exatamente com a posigao,
Naimer acreditava que a combinagao de todos os dados disponiveis da posi¢dao do sensor por
meio de um sistema de filtragem matematica altamente sofisticado produziria uma posicao
mais precisa da aeronave. Ele chamou a saida do processo de “melhor posicdo computada”.
Ao usar todos os sensores disponiveis para acompanhar a posicao, o sistema poderia fornecer
prontamente a capacidade de navegacao por drea. O computador mestre, e ndo os sensores
individuais, seria integrado ao avido, reduzindo bastante a complexidade da fiagdo.



Para resolver os problemas de entrada manual de waypoints, um banco de dados pré-
carregado de informacdes de navegacdo global seria prontamente acessivel pelo piloto
através da CDU. Usando um sistema desse tipo, um piloto poderia construir com rapidez e
precisdao um plano de voo com dezenas de pontos de referéncia, evitando a tediosa digitagao
de dados e evitando erros na introdugdo das coordenadas de latitude/longitude. O sistema
seria capaz de automatizae qualquer aspecto da navegag¢ao manual do piloto da aeronave.
Quando o primeiro sistema, chamado UNS-1, foi lancado pela Universal em 1982, foi chamado
de sistema de gerenciamento de voo (FMS).
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Figura 123: CDU usada para o controle do primeiro sistema de gerenciamento de voo

Um FMS usa um banco de dados eletrénico de navegacdo mundial, incluindo sistemas
auxiliares de navegacao, vias aéreas e intersec¢des, IAPs (Instrument Approach Procedures),
entre outros, que, juntamente com os inputs inseridos pelo piloto, cria um plano de voo. O
FMS fornece saidas para varios sistemas de aeronaves, incluindo pista, rumo e distancia para
0 waypoint ativo, desvio de rumo lateral e dados relacionados ao sistema de orientagao de
Voo para os visores HSI e comando de rolar para o sistema de piloto automatico. Isso permite
que as saidas do FMS comandem o avido para onde ir e quando e como girar/virar. Para
suportar a adaptacdo a varios tipos de aeronaves, um FMS geralmente é capaz de receber e
transmitir dados analégicos e digitais. Atualmente, os bancos de dados de navegacdo
eletrénica sao atualizados a cada 28 dias.

A introducdo do Sistema de Posicionamento Global (GPS) forneceu uma posi¢ao
extremamente precisa a baixo custo, tornando o GPS o sensor de navega¢ao dominante do
FMS atualmente. Alguns sistemas interagem com um canal receptor DME (Distance
Measuring Equipment). Nesses sistemas, o FMS obtém informacdes de distancia usando a
posicao da aeronaves e a trocando informacées diversos DMEs espalhados pela rota. O FMS
compensa a altitude da aeronave e a altitude da estacdo com o auxilio do banco de dados
para determinar a distancia precisa até cada estacao DME. Com as distancias de varios locais,
o FMS pode calcula uma posicao quase tao precisa quanto o GPS.

Naimer visualizou o controle de aeronaves tridimensionais com um FMS. Os sistemas
modernos oferecem Navegacao Vertical (VNAV) e Navegacdo Lateral (LNAV),permitindo que
o piloto crie um perfil de voo vertical sincronizado com o plano de voo lateral. Ao contrério
dos sistemas anteriores, como os Sistemas de Referéncia Inercial (IRS), que eram adequados



apenas para navegacdao em rota, o moderno FMS pode guiar uma aeronave durante as
aproximacgdes por instrumentos.

Hoje, um FMS oferece nao apenas recursos de navega¢do em tempo real, mas
também onterfaces com outros sistemas de aeronaves, fornecendo gerenciamento de
combustivel, controle de briefing de cabine e condi¢des meteoroldgicas.

Com a modernizagdao das tecnologias, reducdao dos custos e aumento da
confiabilidade, a maioria das informacdes sdo mostradas ao piloto por meio de uma tela
digital como forma de auxilio ao voo. A tela digital oferece muitas vantagens como ser mais
leve, mais confidavel, sem partes mdveis que se desgastam, consumindo menos energia e
substituindo varios indicadores mecanicos por um Unico visor de vidro.

9.7 Primary Flight Display (PFD)

Os PFDs proporcionam maior consciéncia situacional ao piloto, substituindo os seis
instrumentos tradicionais usados para voo de instrumentos por um visor de facil leitura que
fornece horizonte, velocidade, altitude, velocidade vertical, tendéncia, compensacao, taxa de
giro, entre outros.
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Figura 124: Exemplos de Primary Flight Display

Alguns sistemas possuem o recurso de Synthetic Vision, que fornece uma
representacao realista da aeronave em relag¢do ao terreno da trajetério de voo.

Figura 125: Synthetic Vision



9.8 Multi-Function Display (MFD)

De forma adicional ao PFD, aeronaves modernas possuem também o MFD, que
fornece informacgdes geral sobre navegacao (mapas, cartas de navegacgdo, etc), sobre a
aeronave (sistemas, condicdes, etc) e sobre o voo (meteorologia, informagdes bdasica, etc).
Pode servir inclusive como backup do PFD, ja que os dois mostram informag¢ées redundantes.
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Figura 126: Multi-Function Display

9.9 Engine Indicating and Crew Alert System (EICAS)

E uma tela que fornece informagdes sobre os motores, comandos primdrios de voo e
alertas de falha para a tripulagao.
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Figura 127: Engine Indicatiing and Crew Alert System



9.10 Automatic Dependent Surveillance — Broadcast (ADS-B)

E um sistema em fase final de desenvolvimento, mas que possui um conceito simples:
as aeronaves em geral transmitem sinais regularmente que possuem sua posi¢cdo (como
latitude, longitude e altitude), velocidade e outras informagdes. Outras aeronaves ou sistem
podem receber essas informagdes para usar numa ampla variedade de aplicagGes. A chave
para o ADS-B é o GPS, que fornece a posic¢do tridimensional da aeronave.

Como exemplo simplificado, considere um radar de trafego aéreo. O radar mede a
distancia e a proa de uma aeronave. A proa é medida pela posicdo da antena de radar rotativa,
gue envia um sinal que é captado pelo radar. E a distancia é medida pelo tempo que o radar
leva para receber esse sinal.

Um sistema baseado em ADS-B, por outro lado, fornece, para a estacdao em solo, estas
informacgdes baseadas no sinal do GPS e as utiliza para o trafego aéreo.
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Figura 128: Posi¢do no painel da cabine dos sistemas apresentados

9.11 Radio Altimetro

Um radio altimetro é um sistema de seguranca usado para medir e exibir com precisao
a altura acima do terreno, diretamente abaixo da aeronave. Ele envia um sinal para o chdo e



processa a informagao cronometrada. Sua principal aplicagdo é fornecer informagdes precisas
de altitude absoluta ao piloto durante a aproximacao e o pouso.

Figura 129: Aeronave emitindo um sinal via radar

9.12 Traffic Advisory Systems

9.12.1 Traffic Information System (TIS)

O Traffic Information System (TIS) é um servico terrestre que fornece informacgdes
para a cabine de comando por meio de enlace de dados usando o transponder de moso S e o
codificador de altitude. O TIS melhora a seguranca e a eficiéncia do voo através de um
mostrador automatico que informa o piloto do trafego nas proximidades. O monitor pode
mostrar a localizacdo, direcdo, altitude e a tendéncia de subida/descida de outras aeronaves
equipadas com transponder. O TIS fornece informacdes estimadas de posicdo, altitude,
tendéncia de altitude e pista de terra para varias aeronaves simultaneamente, em
aproximadamente 7 NM na horizontal, 3500 pés acima e 3500 pés abaixo da aeronave.
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Figura 130: Alcance do sinal do equipamento

Estes dados podem ser exibidos em uma varidade de MFDs, como mostra a Figura 131.
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Figura 131: Multi-Function Display com as aeronaves no mostrador

9.12.2 Traffic Alert Systems

Os sistemas de alerta de trafego recebem informacdes de transponder de aeronaves
proximas para ajudar a determinar sua posicdo relativa. Eles fornecem localizacao
tridimensional de outras aeronaves, evitando a colisdo de aeronaves.

Figura 132: Sistema de Alerta de trdfego

9.12.3 Traffic Alert and Collision Avoidance System (TCAS)

O TCAS é um sistema aerotransportado desenvolvido pela FAA que opera
independentemente do sistema ATC baseado em terra. O TCAS foi projetado para aumentar
a consciéncia situacional de voo de aeronaves proximas e para servir como uma “dltima linha
de defesa” para a prevencgdo de colisGes no ar.



Existem dois niveis de sistemas TCAS. O TCAS | foi desenvolvido para acomodar a
comunidade da aviacdo geral e as companhias aéreas regionais. Este sistema emite alertas de
trafego (TAs) para auxiliar os pilotos na aquisi¢ao visual de aeronaves de intrusdo. O TCAS |
fornece aproximacgao e altitude relativa de aeronaves com um alcance seleciondvel. Ele
fornece ao piloto o TA, alertando-o para um trafego potencionalmente conflitante. O piloto
entdo pela tela pode ver o trafego e toma as medidas apropriadas para evitar colisdes.

O TCAS Il é um sistema mais sofisticado que fornece as mesmas informagdes do TCAS
I. Ele também analisa o percurso de voo projetado da aeronave em questdo e emite alertas
de resolucdo ao piloto para resolver possiveis colisdes no ar. Além disso, ao se comunicar com
outra aeronave equipada com o TCAS I, os dois sistemas coordenam os alertas de resolucao
fornecidos as respectivas tripulagdes de voo.

9.13 Terrain Alerting Systems

9.13.1 Ground Proximity Warning System (GPWS)

Uma aplicagdo inicial de tecnologia para reduzir o voo controlado em terreno foi o
GPWS. E usado pelas companhias aéreas desde o inicio dos anos 70, o GPWS usa o altimetro
de radio, a velocidade e a altitude barométrica para determinar a posicdo da aeronave em
relacdo ao solo. O sistema usa essas informacdes para determinar a liberacdo da aeronave
acima da Terra e fornece previsibilidade limitada sobre a posi¢cao da aeronave em relagdo ao
terreno em ascensao. Ele faz isso com base em algoritmos dentro do sistema desenvolvido
pelo fabricante para diferentes aviées ou helicépteros. No entanto, em areas montanhosas,
o sistema é incapaz de fornecer informacgdes preditivas devido a inclinagdo repentina
encontrada.

Essa incapacidade de fornecer informacdes preditivas foi evidenciada em 1999,
guando um DH-7 caiu na América do Sul. A tripulacdo tinha um GPWS a bordo, mas a subida
repentina do terreno tornou-o ineficaz.

9.13.2 Terrain Awareness and Warning System (TAWS)

Um TAWS usa posicionamento GPS e um banco de dados de terreno e obstruc¢des para
fornecer a verdadeira previsibilidade do terreno e obstaculos préximos. Os avisos que fornece
aos pilotos sdo auditivos e visuais, instruindo o piloto a tomar atitudes especificas.
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Figura 133: Sistema de alerta de terreno



10. Instrumentos de Avionica Militar

No meio militar, uma importante vantagem é atacar e invadir sem ser percebido. Por
isso, desenvolveu-se diversos métodos de camuflagem, principalmente durante a segunda
guerra mundial. No meio aerondutico, recorreu-se inicialmente as imagens baseadas em calor
para suprir essa necessidade, ja que era uma tecnologia que vinha sendo desenvolvidade
desde o século XIX.

10.1 Imageamento Infravermelho

A radiacdo infravermelha é emitida por todos os corpos cuja temperatura esta acima
do zero absoluto em forma de radiacdo térmica. A radiacdo infravermelho é aquela que esta
abaixo da frequéncia da radiacdo da luz vermelha do espectro visivel. E a parte do espectro
com comprimento de onda entre 0,8 e 1000 um.
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Figura 134: Espectro eletromagnético
A radiacdo infravermelho é divida em:
e (Curta:0,8a1,5um
e Média:1,5a5,6 um
e Longa: 5,6 a 1000 um

Quando maior a temperatura, menor é o comprimento de onda irradiado. Para
temperaturas abaixo de 5000 K, a radiacao infravermelhor é maior que a radiagao visivel. Este
fato é ilustrado pela Figura 135. Cada faixa da do infravermelho possui uma aplicacdo de
interesse diferente.

Equipamentos de visdo infravermelho sdo insteressantes para o uso militar porque a
radiacdao térmica ndo necessita de meio material para propagar e todo objeto emite radiagdo
térmica. Além disso, atravessa facilmente a maioria dos gases, embora dificilmente atravessa
solidos ou liquidos.
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Figura 135: Comprimentos de onda por poténcia por unidade de volume
A energia total irradiada por um corpo é dada pela seguinte equacgao:
W =aW + pW + tW
Onde:

a é o coeficiente de absorcao;
p é o coeficiente de reflexao;
T é o coeficiente de transmissao;

Sendo:
a+t+p=1

A camera capta radiacdo térmica emitida pelo objeto e processa de forma a gerar imagens
baseadas em radiagao. O detector térmico de uma caméra deste tipo é uma matriz de
sensores onde cada um deles capta a temperatura e gera um pixel na imagem. Dependendo
da resolucdo da cdmera a matriz pode ter 160x120 a 1024x1024 sensores. Com essas
caracteristicas é possivel se detectar todo o especto de temperaturas distribuidas ao longo
de uma estrutura. Vide Figura 136.

Equipando as aeronaves com cameras infravermelhas, ela pode indentificar alvos
escondidos, fazer missdes de resgate, etc.
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Figura 137: Aeronaves equipadas com cdmaras infravermelhas

Para instalar uma camara infravermelha em uma aeronave, aspectos como flutter,
esforcos estruturais do peso da camara, compatibilidade eletromagnética com outros
instrumentos e com a instalagdo elétrica, integracao do sistema com as tela da aeronave e
estabilidade da camara que estd sujeita a vibragdo e manobras da aeronave devem ser
estudados e analisados para sua implantacdo.



Figura 138: Imagem infravermelha vista pela aeronave

Uma outra aplicacdo de sensores infravermelhos é em misseis, que sdo guiados por
calor. Os sensores podem detecar a fonte de calor e persegui-la. Sdo geralmente usados para
destruir aeronaves inimigas.

Figura 139: Misseis e sensores infravermelhos

Uma estratégia utilizada para despistar os misseis sdo os flares, que sdo em sua
maioria peletes de magnésio que queimam a temperaturas acima de 2000 °C, mais quentes
gue os bocais de saida de ar dos motores, o que confunde o missel e evita que acerte a
aeronave.

Figura 140: Avido liberandos os flares



10.2 Night Vision Goggles

Em alguns casos, o uso de imagens térmicas ndo sdo suficientes para detec¢do de
alvos, ja que podem se tratar de objetos que ndao possuem contraste térmico. Nesses casos,
o uso de NVGs (Night Vision Goggles), ou Oculos para Visdo Noturna, é uma opg¢do bastante
pertinente. O nome NVG se aplica também a outros dispositivos, que ndo sejam déculos, como
binéculos ou cameras,podendo ser chamados nesse caso de NVD (Night Vision Devices).

Os 6culos de visdo noturna sdo dispositivos que tornam um objeto mais visivel em
niveis baixos de luz. Muitas vezes chamados de intensificadores de imagem, esses dispositivos
fazem uso da luz ambiente disponivel, visivel ou préxima da energia de infravermelho
refletida no objeto, e amplifica a luz. O desempenho desses sistemas estd diretamente
relacionado a quantidade de luz ambiente disponivel.

Os fétons de luz incidem numa placa fotocatddica, onde a chegada de luz libera
elétrons. Esses elétrons batem numa placa de microcanal de alta voltagem e aumentam em
numero e velocidade, batendo enfim numa tela de fésforo verde, gerando a imagem. Quanto
mais luz, mais elétrons sao liberados, tornando mais clara a regidao da imagem.
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Figura 141: Principio de funcionamento

Figura 142: Night Vision Goggles

10.3 Head-up Display (HUD)

Durante a Segunda Guerra Mundial, as aeronaves de ataque possuiam alcas de mira
em seu armamento, melhorando consideravelmente sua precisao de tiro.



Com o aumento do desempenho das aeronaves, tais dispositivos ndo supriam mais a
necessidade de precisdo, sendo criados dispositivos eletronicos para auxilio. Para facilicar o
ataque, criou-se uma forma do piloto poder controlar a aeronave, olhando para fora, e utilizar
a mira eletronica, olhando os instrumentos, ao mesmo tempo. A partir de meados da década
de 70, foram criados os Head-up Display na forma que conhecemos hoje.

Figura 143: Head-Up

O HUD capta as informac¢des do sistema avibnica digital (AHRS, ADC, sistema de
ataque, etc), simplifica a imagem e transforma numa imagem de raios catédicos e projeta
numa tela semitransparente em frente ao piloto.
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Figura 144: Principio de funcionamento

Alguns modelos sdao de HUD sao montados no préprio capacete do piloto.

Figura 145: HUD instalados nos capacetes dos pilotos
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