


Importancia e Aplicabilidade

 Para alguns componentes como Empenagem

Horizontal, segmentos da Fuselagem e da Asa,
as Cargas de Manobra constituem condicao
critica de carregamento;

* Podem ter impacto importante nos Espectros
de Carga para Fadiga (Ex: Espectro de Hinge
Moment);

* Times dedicados ao calculo de Cargas de
Manobra nas grandes Empresas;

* Manobras especificadas por requisitos ou pelo
fabricante de acordo com o tipo de uso da
aeronave (Militar, Comercial, Acrobatico,
Aviacao Geral);

* Manobras sao realizadas a partir da aplicagao
de um ou mais comandos.



Introducao a Analise da Manobra

* Antes de se calcular as Cargas de Manobra é necessario modelar o
comportamento da aeronave ao realizar uma Manobra;

* A partir da simulacao da Manobra, podem ser feitas analises de
CFD para calculo das Cargas Aerodinamicas e com as aceleracoes
podem ser obtidas as Cargas Inerciais;
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Introducao a Analise da Manobra

* A Analise de Manobras pode ser dividida entre Equilibrium Manoeuvres
e Dynamics Manoeuvres;

* Para Equilibrium Manoeuvres a analise é feita aplicando-se a condicao
de equilibrio a um ponto da Manobra, nao sendo necessario a solucao
no dominio do tempo;

* As analises de Equilibrium Manoeuvres nao levam em conta a dinamica
da Aeronave, e sao aplicadas nas fases iniciais de projeto, em que as
simulacdes das Manobras no dominio do tempo nao sao viaveis. Além
disso, nao é necessario nesta etapa o conhecimento das Leis de
Controle, apenas das limitacoes impostas pelo FCS (ex: Atitude da
Aeronave, Deflexao de Comando);

* Equilibrium Manoeuvres sao também conhecidas como Bookcase
Manoeuvres;

* Analises de Dynamic Manoeuvres envolvem a simulacao da Manobra no
dominio do tempo, sendo para tanto necessario um Modelo Dinamice
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Exemplos de Equilibrium
Manoeuvres

" ,
~ 7
Pull-out
T !: W T D+Wsin®

Y e
roATE
Steady Turn AN



Fator de Carga

* Definido em uma direcao especifica, sendo o mais usual a direcao
vertical (eixo z da aeronave);

* O Fator de Carga n na direcao i pode ser entendido como a razao
entre a soma de todas as forcas (exceto a componente do peso)
nesta direcao e o peso da aeronave;

e Para voo reto nivelado, Condicao 1g, o Fator de Carga na direcao z
én=LW-=1;

o | stacionaria, sem aceleracao, tem-se:

" i .
O -~ L =Wcos® .
S n=cos® (n<l)

T =D+ Wsin®



Fator de Carga

e Para a Manobra de Pull-out pode-se escrever:

2

%
L —Wcos® —m— =0

@) r L_:’E
T =D+ Wsin® n=cosO+ —
D Wsin® °

mV > /r f_fo

 Analogamente, para a Manobra de Bunt (q<0):

,; 1 : ; V32
n=cos®» — —

o
g1

{H] 1= N}ﬂ ;'



Fator de Carga

* Para a Manobra de Steady Turn: ot (Y
Lcosd =W - or
V2
Lsin®—m— =0 n= (n>1)
r cos ®
: V /n?—1
WTun = V /T q = Wy SIN P = — .

r H

 Para uma condicao geral em que a aeronave esta nivelada e
possui uma aceleracao vertical a para cima o Fator de Carga pode
ser definido como:

L a
nfa n=14+ —
T ; D _ g

i ;




Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Longitudinal

Hipdteses Simplificadoras do Modelo

* Aplica-se a condicdo de equilibrio de Forcas e Momentos a um
ponto da Manobra em que o Fator de Carga ¢é n;

* Despreza-se Aceleracio em Pitch e Aceleracdo Vertical ¢é
representada pela da Forca Inercial (nW);

* Considera-se dois graus de liberdade: Angulo de Ataque (),
Deflexdo de Profundor (1);

* Aeronave Rigida com Asa ndo-enflechada;

* Aerodinamica Quase-Estacionaria;

Sistema de Coordenadas Inercial.



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

q

Equilibrio de Forcas

Notar que MOw e n sao
nW —Ly—Ly=0 T —D=0 conhecidos e Lw, Lt, Te D
precisam ser calculados.

Equilibrio de Momentos
Assume-se MOt = 0

R
Mow + IwLw — [rLt + hT = 0. Mow = 5pV=SweC gy, (perfil simétrico)

"




Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Longitudinal

Arrasto e Empuxo Alinhados (h=0) - Thrust/Drag
in-line

Se h = 0, entao o equilibrio de Momentos independe de T

e assim as equacoes de Forca em z e Momento podem
ser usadas para calcular Lw e Lt diretamente:

Lt = Mow + nWiw Lw =nW — Lt
lw + It

Uma vez obtida a sustentacao, o Arrasto pode ser
calculado a partir da Polar de Arrasto da Aeronave. Por
fim, aplicando-se o equilibrio de Forca em x, obtém-se o

Empuxo: D —0

11



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

Afrrlasto e Empuxo Desalinhado- Thrust/Drag out-
of-line

‘Neste caso, o equilibrio de Momentos depende de T e
assim as equacoes de Forca em z e Momento nao podem
ser usadas para calcular Lw e Lt diretamente.

°E necessério entdo se aplicar um processo iterativo para
obtencao de Lw, Lt, T e D. Uma alternativa é adotar
Inicialmente Lt = 0, calcular ent3o pela ec1uac;ao de Forca
em z o valor de Lw e a partir da Polar de Arrasto,
determinar o D. Pelo equilibrio de Forga em x, obtém-se o
Empuxo T e por fim, o Lt é recalculado pela equagao de
Momento. Este valor entao € usado como nova tentativa
e 0 mesmo processo € aplicado.

cRepetem-se 0S DASSOS anteriores até haver



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor— Thrust/Drag in-line

Pode-se obter o Angulo de Ataque & e a Deflexio de Profundor 1) que produzem o Fator
de Carga n, considerando que a Aeronave possui uma velocidade de Pitch g constante.

A sustentagdo na Asa pode ser escrita como:

I

Lw=—Zw = E;J‘P‘JESW{IWwE — Q)
- Despreza-se a

V = Velocidade da Aeronave (TAS) influencia de g em Lw

p = Densidade do Ar;
Sw = Area da Asa;
aw = Cla da Asa;

¢ = Angulo de Ataque para Sustenta¢do Nula.

13



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor— Thrust/Drag in-line

A sustentacdo na Empenagem Horizontal pode ser escrita como:
Lt=—71 = %pVZST [(.?T (o + q’% — &)+ r}'gn] e = —(a —ap) = k.(a¢ — o)

¢ = Downwash da Asa na Empenagem Horizontal;

k. aprox.0.35-0.4

St = Area da Empenagem Horizontal;

ar = Cla da Empenagem Horizontal;

14



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor- Thrust/Drag
in-line

A Sustentacao total pode ser entao obtida pela soma da
Sustentacao na Asa e na Empenagem Horizontal:

l 71
LW + LT = —7/ = ;pvz (Swﬂw(&’ — CE{}] + ST l(i‘T |:(l — f{'é.]ﬂ' + :{'E{}'{] + (};{_Ti| + (?E?}})

A equacao anterior pode ser rearranjada como segue:

Z, = —1pV2[S Star(l — k.,
/ =—L = Zg + Za{l" + Zq(,? + Z?J‘” 2P |: waw + otdr! )]

ZD = — ‘.12 pvjl [—.waﬂw + ST”Tkg] 04} Zq = — :11 ,OV STHTET Zr; — _%Jﬂ VEST”E 15



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor- Thrust/Drag

in-line

Analogamente, o momento em torno do CG da aeronave pode
ser escrito como:

M = My+ lwLw — ItLt = Mo+ My + Myq + M1

My = Mow — 3pV? [Swawlwy + Statk.lt] o,

Em que as Derivadas Aerodinamicas sao dadas por:
My = 1pV?[Swawlw — Star(l — k.)I1]

M, = —3pV Srarl} M, = —3pV?Staglt

16



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor- Thrust/Drag
in-line

Considerando-se entao as equacdes de Equilibrio de Forca e

Momento:
Zr; Z, n l 2o
M, M, ||« 0 Mo

Uma vez que @ e 1) foram determinados,
pode-se obter D a partir da Polar de Arrasto

Zg
nW +

q

e entdo o Empuxo, sendo T=D.



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Longitudinal

Angulo de Ataque e Deflexdo de Profundor- Thrust/Drag
out-of-line

Zy Za|Zr | | 0| 1] Z, | z, ] 'D =0 no sistema
_ Mr; Mu MT a t =130 *.-‘?W—}— Mq r ( + M{] ! MT=1!’? ZT=0
_XI-,} Xﬂ, l | T 0 , XE; X{]

A equagao ¢ nao-linear, ja que alguns coeficientes

nao sao constantes (ex: X, depende de o).




Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Hipoteses Simplificadoras do Modelo

* Aplica-se a condicdo de equilibrio de Forcas e Momentos a um ponto
da Manobra em que o Fator de Carga ¢é n;

* Despreza-se Aceleracao em Pitch e Aceleracdo Vertical é representada

pela da For¢a Inercial (nW); Lot
* Considera-se trés graus de liberdade: Angulo de Ataque (@), Deflexdio Vi
de Profundor (1) e deformacdo modal (qe);

e Aeronave Flexivel com Asa nao-enflechada;

* Aerodinamica Quase-Estacionaria;
e Sistema de Coordenadas Inercial;
* Thrust/Drag in-line.

19



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos de Flexibilidade
Fuselagem: Flexao

Fuselage Deformation

h-E’T

k.r = Deslocamento Modal da parte Frontal
da Fuselagem;

k.o = Deslocamento Modal da Fuselagem
na posicao do Eixo Elastico da Asa;

k.c = Deslocamento Modal da Fuselagem
na posicao do CG da Aeronave;

ker = Deslocamento Modal da Fuselagem
na Cauda;

Yer = Giro Modal da Fuselagem na Cauda;

20



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos de Flexibilidade

Asa: Flexao e Torcao

k.(y) = Deslocamento Modal do Eixo
Elastico da Asa em funcdo da Posicdo ao
longo da Envergadura - Flexdo;

Ye(y) = Giro Modal da Asa em torno do
Eixo Eldstico em fungao da Posi¢do ao longo
da Envergadura - Tor¢do;

21



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal

Sustentacao na Asa e Empenagem
Horizontal

B s
Lw =—Zw = 2[ %plf’zmw(af — g d_\; Notar que Flexao da Asa nao
y=0 altera a Sustentacao na Asa ou

Empenagem.

Empenagem Horizontal:

71
LT — —ZT — %;OLIEST I{]"T [kgﬂﬂ + (1 — :{_9)(1' + (’;,—T _I_HE”}

22



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel
Manobra Longitudinal

Equacdo de Equilibrio para Aeronave Flexivel:

[z, z,|z.] [o olo]][»n] |1 Z, | Z,
I M, M, |M.!+10 0 12 (=10 ("W H Yy M, (a+§ Mo ¢
i _Qr} Qo Qe_ _0 0 ke__ | e | LDJ Qq IQOJ

k. =Rigidez Generalizada ou Modal, tal que a Energia Potencial Eldstica associada a uma
deformagio modal g, ¢ dado por k,(q.)*/2;

Derivadas podem ser obtidas

utilizando o Principio dos Trabalhos
Virtuais e Equacao de Lagrange




Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Derivadas Aerodinamicas para Aeronave Flexivel:

0L
Zﬂ = - — %pvz (—;S‘W{?le — ST”TVET)
0
{}M 1 - . ;
Me = W = jpl‘ B (Swi?wfw.ﬁ — STGT‘!TVETJ
e

QD p— %,OVZ (Swi?wjg — STGT:{.'EK'ET)HU

0, = —3pV Srarltker

la = distancia do CA
ao Eixo Elastico d
ASA

Qa, — %,OVZ (—Swﬂw.fg — ST(.}'T(I — A’SJKET)

Q. = 3pV*(—SwawJs — Staryerker)

1 2¢
Qr,l = 3P V=Stagker
24



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros
modais:

-Aeronave sem enflechamento e afilamento;

-Empenagem rigida e com motores instalados na parte traseira da
fuselagem;

-Fuselagem flexivel discretizda em trés estacdes (dianteira, central e
traseira);

-Asa flexivel podendo fletir e torcer em torno do eixo elastico;

25



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modais:

Momento de inércia da
aeronave em arfagem

1/4 chord  mid chord CM
Q — ¢ f.\. = (IW + mWf%m_,I) + me% + mTf%,

Os modos flexiveis serao definidos pela coordenada modal -
Parte central da fuselagem é considerada rigida.

OBS: Fuselagem central considerada rigida, portanto: 26



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros
modais: i ey ]

Datum ----------------¢---~--F---- - - 4
Deslocamentos da asa e do centro de massa e
da fuselagem ) e

Kew = Keo 1 [EVe0 Kec = Ken + (Iwm + [g)Yeo.

Incidéncia do estabilizador horizontal
(assumindo que o modo flexivel da
fuselagem possua uma forma quadratica).

KeT — KeC
Yer = 2 ] — Ven-
T




Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modais:

Da condicao de ortogonalidade dos modos e assumindo uma forma quadratica dos mesmos
tem-se:

Ke(V) = Keg |i1+;1(§)2], Ye(Y) = Yeo [1-}‘3(%)], Ktip_TE = Keo(1 + A) + Yoo (1 + B)lrg,

A B
MEKeE + My (1 + 3 ) Keo + mwlg (1 + > ) Yeo + Mmckec + mriker = 0,

A B
—MEpKep [p — My (1 + E) Keo lant + (fw — mw-"ﬂ-"w) (1 + E)}’uu + mrker It = 0.



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modais:

Modo de flexao de fuselagem dominante: A=B=0

Nao envolve arfagem da asa.
O sistema apresentado no slide anterior fica:

MEKer + Mrker = —(Mw + Me)Keo — mglpkeg + mrlrcer = mylwvkeo-



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros
modais:

Modo de flexao da asa: B=0

A fuselagem é considerada rigida, porém pode arfa em torno do eixo de flexao da aeronave (manter a
ortogonalidade dos modos).

Assim como a fuselagem, a empenagem também é considerada rigida o incermento no angulo de incidéncia da
empenagem € igual ao da fuselagem, e os deslocamentos modais da parte dianteira, central e traseira da fuselagem
sao funcdes geométricas do movimento de arfagem e vertical (heave) da aeronave.

Ker = Kep — (Ig — lwm — [E)Ve0, Kec = Keo + (lwm + () Veo, ket = Keo + (It + Iwnm + [E)Veo-



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modais:

Modo de flexao da asa:

Substituindo as relacdes apresentadas no slide anterior nas equacoes de ortogonalidade dos modos, tem-se:

A A
(m + mwg) Keo + m (g + lwm) Yeo =0, — (mwg) lwmkeo + 1, ve0 =0,

Sendo o parametro A obtido pela equacao:

— 2 d
My |:1+IWM(',E+',W)i|A:_3 Onde: l{:!; —m:’}, i

;

E Iy é o raio de giracao da aeronave.



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modalis:

Modo de torcao da asa: A=0

Asa é flexivel para torcao e rigida em flexao.
A fuselagem é rigida, porém pode-se movimentar na vertical (heave) em arfar.

mwy B - B
Keo + | Ig + lwm + —W—-’E Yeo =0, I, + Iw— | Yo =0,
m 2 2

Onde: IW = Iy —mWFEfwm.

O parametro B é obtido pela equacdo: B = —-2I,/ly



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Modos simétricos - obtencao dos parametros

modalis:

Massa modal

2A A2 B*
me = mFKfF + mw (1 + 3 + ?)KE{J + ("W +mW"f) (1 + B+ T) }”jl
B AB , )
) -+ Keny Ven + McekK ¢ + MK,

4

2+
3

+2mwlg [1 +

Rigidez modal

ke = wime,



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel
Manobra Longitudinal

Comentarios Gerais sobre os Efeitos da Flexibilidade

As Forgas de Sustentagdo resultantes na Asa e na Empenagem (Lw e Lt) ndo sdo afetadas pela
flexibilidade, no entanto, a distribuicdo de forcas ao longo da envergadura da Asa e os

valores de & e 1) para trimagem sdo alterados;

A Aeronave se deformard sob efeito das Forcas Aerodinamicas e Inerciais apresentando
todos os modos de Flexibilidade (Flexao da Fuselagem, Flexdo e Torc¢ao da Asa), de acordo
com a rigidez associada a cada um destes modos;

A Flexdo da Asa ndo afeta @ e 1) para trimagem;

A tor¢do da Asa, mais acentuada na ponta, altera o Carregamento Aerodinamico na Asa,
aumentando o Momento Fletor na Raiz. O & para trimagem ¢ reduzido;

A Flexao da Fuselagem e a Tor¢do da Asa afetam o 7) para trimagem, sendo que para a
Flexdo da Fuselagem, o giro da cauda y,r leva ao aumento do Angulo de Ataque da
Empenagem exigindo menor 7 para trimagem. Por outro lado, a Tor¢cdo da Asa, leva a
reducdo do a de equilibrio, reduzindo a incidéncia da Empenagem e exigindo maior
Deflexao de Profundor para trimagem.

34



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Asa Enflechada

Comparando-se uma Asa Enflechada com uma
Asa Reta, o Centro de Pressao da Asa no caso
Enflechado se encontra mais atras que no caso
Reto;

*Os efeitos Aerodinamicos tridimensionais sao
mais pronunciados no caso da Asa Enflechada,
tornando a abordagem aplicada anteriormente
para Asa Reta menos adequada;

*As analises podem considerar um eixo elastico
enflechado e a definicao da Torcao e da Flexao
da Asa em relacao a esse eixo. No caso de
adotar o eixo y nao enflechado observa-se o
acoplamento entre a Torcao e a Flexao da Asa;

— —

35



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Asa Enflechada

* Considerando a definicdo da Tor¢do ¥, (ys) e da Flexdo k,(ys) em relagdo ao eixo Yy, (enflechado),
tem-se que a variagao de incidéncia da Asa devido a Flexibilidade ¢ dada por:

OKe(ys) .
Aae(ys) = Ye(Vs)COS A 4+ — sin A

d Vs

Para Asa Enflechada, tanto a Torcao
gquanto a Flexao impactam na Incidéncia

da Asa. Note que para Asa Reta apenas a
Torcao tem impacto na Sustentacao da Asa.

36



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave

Flexivel

Manobra Longitudinal
Asa Enflechada

* Com a Flexdo da Asa para cima (k, < 0), ocorre a reducdo da incidéncia da Asa, sobretudo na ponta.
Desta forma, o @ para trimagem aumenta, gerando assim uma redistribuicao de Carregamento
Aerodindmico na Asa responsavel pela reducao do Carregamento das pontas e aumento da Sustentagdo
na Raiz. Assim, o Centro de Pressdo se aproxima da Raiz e consequentemente se move para frente,
exigindo menor Lw e maior Lt para trimar a Aeronave que no caso rigido;

* A Tor¢ao da Asa provoca efeito oposto, gerando maior carregamento da ponta e movendo o Centro de
Pressdo para trds. Assim, comparado com o caso rigido, serd necessario maior Lw e menor Lt para
trimar a Aeronave;

* Na pratica a Asa serd submetida a Flexdo e a Tor¢ao simultaneamente. De modo geral, a Flexao sera
mais acentuada, impactando mais no carregamento da Asa.

37



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Latero-Direcional

Hipoteses Simplificadoras do Modelo

*Aplica-se a condicao de equilibrio de Forca em y
e Momentos (Rolagem e Guinada) a um ponto da
Manobra;

*Leva-se em conta o acoplamento entre Rolagem
e Guinada;

*Aeronave Rigida;
Aerodinamica Quase-Estacionaria:
*Sistema de Coordenadas Inercial.

38



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Latero-Direcional

Manobra de Rolagem

*Além das Bookcase Manoeuvres Longitudinais,
tratadas anteriormente, sao especificadas em
Requisito manobras de Rolagem e Guinada;

*Para Rolagem considera-se duas condicoes:

* Steady Roll Rate 2> Condicao em que a Velocidade de
Rolagem é mantida constante, sem guinar;

 Maximum Acceleration - Instante em que o Aileron é
aplicado.

39



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Latero-Direcional

Manobra de Rolagem — Steady Roll Rate

Dado uma Deflexdo de Aileron ¢, obter a configuragdo de equilibrio com Sideslip f e

Roll Rate ¢ constantes. Obter também a Deflexdo de Leme O necessdrio para evitar a
Guinada da Aeronave:

Notar o acoplamento entre a Rolagem

Yy Y5 Y, (B Ye e a Guinada nas Derivadas
Aerodinamicas
Lﬁ La L¢ 4 5 _— — LE ¢ E
| Ng N; Ny | | o) Ne | Derivadas Latero-Direcionais

podem ser obtidas da
Dinamica de Voo

40



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Latero-Direcional

Manobra de Rolagem — Maximum Acceleration

Considera-se 0 momento em que a Deflexdo de Aileron ¢ é aplicada. Para este instante
a aeronave nao possui velocidade de Rolagem ou Guinada. Além disso o Sideslip é nulo
e o Leme ainda nao foi aplicado. Obter as aceleracdo linear em y e as aceleracdes

angulares em Rolagem ¢ e Guinada 1 :

my 0 0 ﬁ Y&' Notar o acoplamento entre a Rolagem e a Guinada
0 [y —I; |y @ ¢ =1 Le ¢ & dado pelo Produto de Inércia .,
B 0 - [I: IE _ ‘ 1){! NE

‘ y Derivadas Latero-Direcionais
v=Vp podem ser obtidas da
Dinamica de Voo

41



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida

Manobra Latero-Direcional

Manobra de Guinada

‘A Manobra de Guinada pode ser dividida em
guatro etapas:

* Aplicacao abrupta do Leme - Instante em que o
Leme € aplicado;

* Oscilacbes em torno da posicao de equilibrio>
Oscilacoes de Sideslip até atingir a condicao de
equilibrio. Exige analise dinamica;

 Steady Sideslip > Condicdao de equilibrio em que o
Sideslip € mantido constante, bem como o Bank
Angle por meio da aplicacao de Leme e Aileron;

* Leme retorna para a condicao Neutra - Similar a
analise para o primeiro passo. No entanto neste
caso, deve-se levar em conta que no instante em que
o) Leme volta para a posicao Neutra, a aeronave

42



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Latero-Direcional
Manobra de Guinada — Aplicacdo do Leme

Considera-se 0 momento em que a Deflexdo de Leme 0 é aplicada. Para este instante a
aeronave ndo possui velocidade de Rolagem ou Guinada. Além disso o Sideslip é nulo e
o Aileron ainda ndo foi aplicado. Obter as aceleracdo linear em y e as aceleracgoes

angulares em Rolagem ¢ e Guinada 1 :

0

vV =

mV

0
[,

o IL’Z’

0

_[_r:

[

s

A

5

¥

Notar o acoplamento entre a Rolagem e a Guinada

dado pelo Produto de Inércia [,

Derivadas Latero-Direcionais

podem ser obtidas da
Dinamica de Voo

43



Equilibrium Manoeuvre - Aeronave
Rigida
Manobra Latero-Direcional

Manobra de Guinada - Steady Sideslip

Dado uma Deflexdo de Leme 0, obter a configuracio de equilibrio com velocidades e
aceleracdes de Rolagem e Guinada nula e, portanto, Sideslip f e Bank Angle ¢
constantes. Obter também a Deflexdo de Aileron ¢ necessario para evitar a Rolagem da

Aeronave:

"y,

Lg
Ng

Ve

L

3

N

3

Yy |

0
0

S o

Notar o acoplamento entre a Rolagem
e a Guinada nas Derivadas
Aerodinamicas

Derivadas Latero-Direcionais
podem ser obtidas da
Dinamica de Voo
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