


Importancia e Aplicabilidade

 Para alguns componentes como Empenagem
Vertical e segmentos da Fuselagem, as Cargas de
Rajada constituem condicao critica de
carregamento;

* Podem ter impacto importante nos Espectros de
Carga para Fadiga (carregamento ciclico);

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

« Modelagem é complexa e baseada muitas vezes
em dados Estatisticos e modelos Empiricos;

 Bons modelos sao necessarios para evitar excesso
de conservadorismo > Otimizacao estrutural.




Introducao a Anadlise de Resposta a
Rajada

* Antes de se calcular as Cargas de Rajada € necessario modelar o
comportamento ou resposta da aeronave a Rajada;

. ,Ipartir da resposta da aeronave podem ser feitas analises de CFD para
calculo das Cargas Aerodinamicas e com as aceleragoes podem ser obtidas
as Cargas Inerciais;

* A aeronave pode passar por uma Rajada Vertical ou Lateral, tratadas
normalmente de modo separado, embora algumas autoridades exijam
Analise de Raiada Combinada (ex: CIS/IAC -Russia).

Rajada Vertical Rajada Lateral 3



Modelos para Analise de Resposta

B Dominio do
Tempo

a Rajada

Sharp Edged Gust

DJiscrete Gust - 1-
A

SO|9pPO|N SOp 0BedNn|oA]

Dominio da
Frequéncia

ontinuous

Auto-spectral power density [(m/s?)Hz]
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Sharp Edged Gust 1] H

Hipoteses Simplificadoras do Modelo

Aeronave entra completamente na Rajada de
modo instantaneo (Despreza-se o0  ‘Gust
Penetration Effect’);

*Condicao inicial: Voo reto nivelado;

« Aeronave com apenas um grau de liberdade:
deslocamento vertical (Heave Motion);

*Aeronave Rigida;
Aerodinamica Quase-Estacionaria.



Sharp Edged Gust

Perfil Uniforme de Velocidade

0, xg < 0,

w.(x ) =
g\ Ag 1
u’g{]! Xg :i 0!

Wg = Velocidade de Rajada Instantanea;
Wg0 = Velocidade de Rajada de Projeto ou de Pico;




Sharp Edged Gust

Mudanca de Incidéncia Devido a Rajada

’ %
% 5%
o, TTTT ¥z v, Wt

Wg = Velocidade de Rajada Instantanea;
V = Velocidade de Voo (TAS);

Z ¢ = Velocidade Vertical da Aeronave em Reposta 4 Rajada (Z positivo para baixo).




Sharp Edged Gust

Incremento de Sustentacdo Devido a Rajada

% AL:%szSwa
w TT1T1 W

AL = Incremento de Sustenta¢do Devido a Rajada;
p = Densidade do Ar;
Sw = Area da Asa;

a = Cla da Aeronave baseadona Area da Asa.




Sharp Edged Gust ‘ ‘ ‘ ‘ [

Equacdo de Movimento para a Aeronave

ZC + Nglc = —MNgwy

= 1 v N
mic = —AL = —EpV.SW{.I (wg + é-C) o
o ' Condicdo Inicial: <C = zc=0

mic + %,OVSWHZC = _%:OVSWHWE
ne = pVSwa/(2m)

m = Massa da Aeronave;

Zc = Aceleracio Vertical do CG da Aeronave em Resposta 4 Rajada (Z positivo Para Baixo);



Sharp Edged Gust

L

oo

Solucao da Equacao de Movimento

Deslocamento(-Z) [m]
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Sharp Edged Gust ‘ ‘ ‘ ‘ ‘

Incremento Fator de Carga Méaximo

AL ZC max Vw
n =1 4 —_— = [ + ANl = | — C — 1 + £ Vlrgﬂf? 6
W g 2W/Sw
pVwgoa Usado no "
An = - )
W sw FAR23

n = Fator de Carga (eixo —Z);

Aceleracao Vertical (-Z) [m/s

An = Incremento de Fator de Carga Devido a Rajada;

W = Peso da Aeronave.

1.2

o

Notar que maxima Aceleragdo (Fator de Carga) ocorre no instante inicial,
quando a Aeronave encontra a Rajada, partindo da condi¢do de voo reto

nivelado (n=1) 11

1.4



Fator de Alivio (Gust Alleviation
Factor)

Modelo Sharp Edged Gust é bastante conservador:
*Perfil Uniforme de Velocidade
*Despreza efeitos da Aerodinamica Nao-Estacionaria

*Despreza Efeito de Penetracao na Rajada da Asa e da Empenagem (Gust Penetration
Effect)

Pode ser aplicado um Fator de Alivio sobre o Incremento de Fator de Carga
calculado pelo Modelo Sharp Edged Gust (Gust Alleviation Factor Kg)

pVwgoa 0.8814g 2m

g n v Kg = U“g —
YW/ Sw 5.3+ 1,

~

An =K

oaSwc

Valores tipicos de Kg:
0.7-0.8

¢ = Corda da Asa.

12



Gust Penetration Effect

A Asa e a Empenagem entram na Rajada em momentos diferentes. Além disso, para um perfil Nao-
Uniforme de Velocidade de Rajada (ex ‘1-cos’), a velocidade da Rajada Wg na Asa e Empenagem sera
diferente em cada instante de tempo t. Para uma Asa enfrechada uma analise similar pode ser aplicada.

Exemplo: Impacto do Gust
Penetration Effect (GPE) na
resposta a Sharp Ed

— Sharp Edged Gust - Sem GPE
Sharp Edged Gust - com GPE

/s2
3

[
(=]

Instante em que
Empenagem
entra na Rajada

W B
(] o
T T

Aceleracao Vertical(-Z) [m
N
(=}

| = Distancia Asa - Empenagem Re¥eYs[Tler-ToReloNaz140]8
de Carga Maximo

—
o
T

o

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
t[s]

o
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Discrete Gust - 1-cos

Hipdteses Simplificadoras do Modelo

Leva em conta a diferenca entre a Rajada atuante
na Asa e na Empenagem (Gust Penetration Effect);

*Condicao inicial: Voo reto nivelado;

e Aeronave com dois graus de liberdade:
deslocamento vertical (Heave Motion) e giro em
torno do Eixo Y (Pitch Motion);

*Aeronave Rigida;
*Aerodinamica Quase-Estacionaria.

14



Discrete Gust - 1-cos

Perfil 1-cos de Velocidade

wgo _ 271'V
we(t) = 5 1 —cos 7 t

o
o

Wg = Velocidade de Rajada Instantanea;

Wg0 = Velocidade de Rajada de Projeto ou de Pico;
V = Velocidade de Voo (TAS);

Lg = Comprimento da Rajada.

15



Discrete Gust - 1-cos AT

Mudanc¢a de Incidéncia na Asa e Empenagem

T~ M.‘s'
0 F--. we(f) + Zw
_______ Aa = +9 ] VAN [
e V Incidéncias
W)+ Diferentes
Wi —1/Vy+2r
Aoy = Wy y
w(t-UV) + %, %

Act,,

Effect &
Movimento de

| = Distancia entre Asa e Empenagem. 16

Aay,= Mudanga de Incidéncia da Asa em Reposta a Rajada;

Aar= Mudanga de Incidéncia da Empenagem em Reposta a Rajada;

Zw = Velocidade Vertical da Asa em Reposta 4 Rajada (Z positivo para baixo);
Zt = Velocidade Vertical da Empenagem em Reposta a Rajada (Z positivo para baixo);
0 = Pitch (Positivo — Nariz para Cima);



Discrete Gust - 1-cos

Incremento de Sustenta¢do na Asa e Empenagem

1 =Zc+ 10

w(t-UV) + z, A
: Ly,

ALy, r = Incremento de Sustentagdo naAsa e Empenagem em Reposta a Rajada;
Swr= Area da Asa e da Empenagem;

ay r= Cla da Asa e da Empenagem;

6 = Velocidade de Pitch em Reposta 4 Rajada (Positivo — Nariz para Cima);

ly, = Distancia do CA da Asa ao CG da Aeronave;

[t = Distancia do CG da Aeronave ao CA da Empenagem.

wy(1) + Zc — lwb

I
ALW = ;'DVESWGW |: Vv

g

we(t =1/ V) + zc 4 It6

I
ALT = ;,OVZST(.TT [

\

V

g

1

Atencao: lem que
incluir o efeito do

Downwash da Asa na

17



Discrete Gust - 1-cos T

Equacoes de Movimento para a Aeronave

FArrac

mic = —ﬁLw — /’l\.LT

Momentos
1,0 = ALwly — ALty

ALy, r = Incremento de Sustentagdo naAsa e Empenagem em Reposta a Rajada;
[ = Distancia do CA da Asa ao CG da Aeronave;
[+ = Distancia do CG da Aeronave ao CA da Empenagem;

m = Massa da Aeronave; Zc= Aceleracio Vertical do CG da Aeronave;

I

y = Momento de Inércia em torno do Eixo y; 6= Aceleracio Angular em Pitch da Aeronave;

18



Discrete Gust - 1-cos T

Equacoes de Movimento para a

Aeronave
0 I,|]d -M, —-M,|]é 0 —M, |]|e Wy ( 27V )
We(t) = — | | —cos t
Z zZ (1 —1 : Le
. eW T 1 -
_{MW} (r)—}—{M Wy Vv ]

Longitudinais baseando-se nos

19



Discrete Gust - 1-cos AT

Equacoes de Movimento para a
Aeronave

m 0 Zc —Z. -7, Zc 0 —Z Zc
g RS | S R _
0 I, 6 -M, —-M, 6 0 =M, 6 Weo 27V
: wg(r):—2 I —cos 7 t

V4 z (1 —1 :
= e wy (1) + et Wy —] :
M gy Mt V

Derivadas Longitudinais K. =de/da Downwash da Asa na Empenagem
l ‘ I '
Zgw — _;pVSWGW MgT = —;pV.S‘T(foT“ — k) Z:’. = —épV [.SW{TW + ST{?T“ — f'\g)]
l
Zg = —5pVSrar(l k) Zo = —2p V2 [Swaw + Srar(l — k)] M; = 2pV (Swawly — Srar(1 — ko))

I

MgW = E'OVSW”W!W Zq = — ,OVSTGT.’T Mq = —%pVSTGT.’% Mﬁ = %,{)Vz [SWGW[W — STGT(] - 1[\5)1"]"}

=] ]



Discrete Gust - 1-cos . T,

Equacoes de Movimento para a
Aeronave

m 0 :C —Z;_ —Zq f(‘ 0 —Za C
. (T 1 - (t _
: We(t) = — | | —cos 7 t

2

A Equacao de Movimento pode ser
resolvida utilizando método

numerico, como por exemplo, o
Meétodo das Diferencas Finitas

21
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Deslocamento (-Z) [m]
w

et
32
T

[=]

Discrete Gust - 1-cos

Exemplo de Solucao da Equacao de
Movimento

I
[$4
T

N
T

-
15
T

—_
T

o

0.5

1.5

Velocidade Vertical (-Z) [m/s]

20

—_
[¢,]
T

—_
o
T

[¢,]
T

o

e
-
-

Wg

= Velocidade Veritical da Aeronave

0.5

1
1[s]

1.5

.

Aceleracao Vertical (-Z) [m/s

60

40r

-40

201

0.5

1
t[s]

22




Pitch [rad]

Discrete Gust - 1-cos T

Exemplo de Solucao da Equacao de

Movimento

2 o
g o)
5 g
g —
E ©
5 >
£ (o))
< c
B <
S o
g 3
:
g ©
> (&)
. <
-101
-15
0

1 1.5 2 0 0.5 ;
t[s] (8]



Comparacao entre Sharp Edged e
Discrete Gust (1-cos)

H':-_': i I" +«—

1 , e

Deslocamento (-Z) [m]

25

n
[=]

—_
[¢)]

—_
o

5]

== Sharp Edged Gust
Discrete Gust - "1-cos"

0.5 1.5 2

|
t[s]

20

—_ —_
a o [&)]

Velocidade Vertical (-Z) [m/s]

o

-5

= Sharp Edged Gust
Discrete Gust - "1-cos"

0.5 1 1.5
t[s]

5

Aceleracao Vertical (-Z) [m/s

80

60

40

20

= Sharp Edged Gust
Discrete Gust - "1-cos"

0.5

t[s]

1.5
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Comparacao entre Sharp Edged e
Discrete Gust (1-cos)

80

= Sharp Edged Gust
Discrete Gust - "1-cos"

()]
o

y

Sharp Edged Gust possui
maior Fator de Carga Maximo
- Conservador

n
o
1

N
o
I

Aceleracao Vertical (-Z) [m/s
o

N
o
L]

A
o

0.5 1 1.5 2
t[s]
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Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

* Tanto o modelo de Sharp Edged quanto Discrete Gust (1-cos) apresentados consideram que a
mudanca de Sustentacio devido & Rajada ou Resposta da Aeronave (Z) ocorre de modo
instantaneo. No entanto, na verdade existe um tempo finito entre a mudan¢a de angulo de
incidéncia da superficie aerodinamica e o estabelecimento de uma Sustentacao proporcional a
nova incidéncia;

* Varios modelos podem ser adotados para representar este efeito. No dominio da frequéncia
pode-se utilizar a Funcdo de Theodorsen enquanto paro o dominio do tempo a Funcdo de
Wagner representa um bom modelo para a mudancga de Sustentacdo em um aerofolio a partir de
uma mudanca de incidéncia do tipo degrau;

* A Funcgdo de Kussner modela a mudanga de Sustentagdo ao longo do tempo quando o aerofélio é
submetido a uma rajada do tipo Sharp Edged.

26



Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

Funcao de Wagner®(7)

.
AL = %,{)Vzc‘ﬂ],ﬁatb(ﬂ d(7) =

1.6 +

L5

___________________

''''''''

1.4 +

L3

1alised Lift

1.2 +

LT}

Nom

0.9

0.8 t — Quasi-steady -
--------Unsteady

0.7

1 1 | 1 1
-5 0 5 10 15 20 25 30 35
Semi-Chords Travelled



Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

Funcao de KussnelV(7)

al 2V

l ] u»’g[]
—_— - < 1| — q"('f = —
ALgKussner(” 2:'0V Swa ( V ) V) : 72 + 2.821t 4+ 0.80 e C r

LI_.I‘
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Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

* A Fungdo de Wagner modela a mudanga de sustentagdo ao longo do tempo para uma mudanga
de incidéncia do tipo Degrau. No entanto, a Resposta da Aeronave (Z) nao tera uma forma do
tipo Degrau. Além disso, a Fun¢dao de Kussner modela a Resposta a uma Rajada do tipo Sharp
Edged, mas é necessario obter um modelo aplicdvel para outros perfis de Rajada, como por
exemplo 1-cos;

* Pode-se entdo utilizar o conceito da Integral de Duhamel, que basicamente estabelece que, se
resposta de um sistema a uma entrada do tipo Impulso € conhecida, entdo a resposta do sistema
a uma entrada qualquer pode ser obtida pela soma (integral) das respostas a Impulsos de
intensidade igual a da entrada desejada em cada instante de tempo;

* Uma vez que as fungdes de Wagner e Kussner modelam a resposta a uma entrada do tipo
Degrau, entao a derivada destas fun¢des modelam a resposta a uma entrada tipo Impulso.

29



Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

Aplicando portanto o conceito da Integral de Duhamel as funcdées de Wagner e
Kussner tem-se:

I 2V [T dzc
ALzWagner(T]=§PV*SW”T - e

(10)®'(t — 10)dT10

l T
A Lggussner(T) = EpVSan wg(rg)kli’(r — 10)dT10
o=>0

Observando a equacao anterior pode-se obter uma Rajada Equivalente que
aplicada as superf|C|es aerodlnamlcas de modo Estacionario gera o mesmo

incremento de = """ 7 C RaJada original quando se leva em conta o0s

efe e [F onaria
w o Kussner (T ) —[ titg(r{] )LIJI(I - 1-[] }d'ﬂj
0=0
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Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

Pode-se entao calcular a Rajada Equivalente a uma Rajada do tipo 1-cos a partir
da equac;ao anterlor Vale notar que quanto malor o Comprimento da Rajada Lg

20 T T 20 T T T
= ="1-cos" Gust, Lg=10 m - Steady = ="1-cos" Gust, Lg =70 m - Steady

Wg Kussner Wg Kussner

[ Reducio e

Atraso do Pico

0 ) SN
Eof 1 E Suavizacao da
I (=2} - -
= | ! = Rajada para maior
A
i i
S 1 Suavizagdo do
NS
1 1

0 L L) L] S
0 No2 o4 06 08 1

t[s]
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Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

A aplicacao da Funcao de Wagner torna a solucao da equacao relativamente
complexa. Desta forma, um meétodo alternativo e menos conservadnr ane gs
modelos anteriores que desprezam a Aerodindmica N&o-Estaciondrid!eKusuer|izar
0s modelos Estacionarios e aplicar como entrada a Rajada Equivalente (

).
m 0 7 —7 —7 Z 0 —-Z, 7c
N R R ‘
0 I d -M, —M, 2 0 —-M, g
B Zyw Zo1
Myw Mt

Substituir pela Rajada
Equivalente

32



Efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria

Exemplo de Solucao da Equacao de Movimento com a Rajada Equivalente

~ Gust Alleviation |
Factor !

80
= "1-cos" - Estacionario
"1-cos" - Nao-Estacionario
= =Sharp Edged Gust - Estacionario
ol 60 d T

Efeito da Aerodinamica
Nao-Estacionaria > Reducao
do Fator de Carga maximo

40

20F

Aceleracao Vertical(-¥) [m/s

P
b BN
L]
- e
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Discrete Gust - Aeronav

Hipdteses Simplificadoras do Modelo

‘Leva em conta a diferenca entre a Rajada atuante
na Asa e na Empenagem (Gust Penetration Effect);

*Condicao inicial: Voo reto nivelado;

* Aeronave com trés graus de liberdade:
deslocamento vertical (Heave Motion), giro em torno
do Eixo Y (Pitch Motion) e deformacao modal (qge);

Aeronave Flexivel com apenas um Modo de
Deformacao;

Aerodinamica Quase-Estacionaria.
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Discrete Gust - Aeronav

Modos de Flexibilidade

Fuselagem: Flexao

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

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

K.
el k.c = Deslocamento Modal da Fuselagem

na posicao do CG da Aeronave;

Fuselage Deformation

ker = Deslocamento Modal da Fuselagem
na Cauda;

Yer = Giro Modal da Fuselagem na Cauda;

35



Discrete Gust - Aeronav

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;

36



Discrete Gust - Aeronav = _—

dmz,

Equac;ao de Movimento - Aeronave

-1 _ . .7 .

[;n 0|0 —‘ Zc [ -z, -
0 I_T 0 | -+ —M+
(]e

- w 2V
00 |’”EJ e —0Q: _Q |‘f= Qe wg(f)z—go I —cos t
- 2 L,
|V0 _Zaf _Ze Zc J
+ 0 —M, —M, ( 6 = Mgw .-g(f) + MgT Wy |:.T — V:|
LO _Qa ke - Qe | e QgW QgT
me

Massa Generalizada ou Modal, tal que a Energia Cinética associada a uma taxa de deformacdo modal g, é
dado por m,(G.)*/2;

= Amortecimento Generalizado ou Modal, tal que a dissipagdo de energia do sistema é proporcional a ¢, G,

k. =Rigidez Generalizada ou Modal, tal que a Energia Potencial Eldstica associada a uma deformag¢do modal g, é
dado por k. (q.)%/2;
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Discrete Gust - Aeronav —

dmz,

Derivadas Longitudinais - Aeronave Flexivel

Zg - %_,OVE [—Swf?w.fl — ‘S‘T”TVET] Qaf — %pvﬁ [_SW”WJZ — STHT(I — kE)KET]

Zg = —5,01/5"1"({"[!{.’31“ Q:{ = %JOV [_-S‘WHWJE — STGT{l — ks)f‘feT]

M, = %‘0 V? | SwawlwJ; — STGT{T'.VET] Qq — _%JOVSTGT!TKE:T
M, = —3pV Srarlricer Q. = 3pV?[—SwawJs — Staryerker]
Oew = —%pVSWaWJZ 0, = —épVSTaTme

QE—TT — _%pVSTGT“ — kEJKET

Derivadas podem ser obtidas

la = distancia do CA
ao Eixo Elastico da ASA

utilizando o
e




Discrete Gust - Aeronav

Consideracoes sobre a Solucao da Equacao de Movimento

‘De modo analogo_ao caso rigido, o Método das Diferengas Finitas pode ser
aplicado para solucao numérica da equacao;

‘Uma forma alternativa para se levar em conta os efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria é aplicar a Rajada Equivalente (Kussner);

‘Comparando-se a solugao para a Aeronave Flexivel com a Aeronave Rigida, a
resposta pode ser mais ou menos critica, a depender de uma série de atores
como Forma do Modo (modo de deformagao predominante), Frequéncia Natural
do Modo, Comprimento da Rajada, entre outros;

‘A Flexao da Fuselagem e Torcao da Asa geram oscilagbes na resposta com
frequéncia igual a Frequéncia Natural do Modo, que se combinam com as
oscilacdes de Curto Periodo (corpo rigido);

*A Flexao da Asa tem pouca influéncia na Resposta Global da Aeronave,;

‘A Flexao e a Torcao da Asa geram aceleragoes significativas na ponta da Asa >
Cuidado com Cargas Inerciais de dispositivos presos na ponta da Asa.
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Introducao ao Dominio da

Frequéncia

Transformada de Fourier
Sinal Continuo Infinito

+00 |
X(w) = f x(t)e! dt

Sinal Continuo de Duracao Finita T

e .
X(w) = — x(r)e'™ dr
) 7 /ﬂ (

Sinal Randomico

Combinacao de Senos
e Cossenos
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Introducao ao Dominio da
Frequéncia

Funcao de Resposta em Frequéncia (FRF)

H(w) = X(w)  Fourier transform of x(7)

F(w)  Fourier transform of f(r)

Relacao entre Saida e

Entrada no Dominio da
Frequéncia

41



Introducao ao Dominio da
Frequéncia

Power Spectral Density (PSD)
Double-Sided PSD (-e0 < w0 < o)

T T Y
Sex(w) = ,)—X(w}*X(w) = — ‘X(w)z‘ PSD é utilizado para
ZIT

7T

representar o espectro
da Turbuléncia

Single-Sided PSD (0 < w < o)

D () =25 (w)

42



Introducao ao Dominio da
Frequéncia

Power Spectral Density (PSD)

Relacao entre o PSD para Entrada e Saida
X(w) X*(@) = Hw)F(w) H* (w)F*(0) = |H(®)]* F(w) F*(®)

Six(@) = |H(w)|* Spp(w)

PSD & RMS (Root Mean Square)

. —+0C _ +00
.)i.g = L (DI_I-[CU) d{:t) Ou -12 — fm Sx_x(('—}) dw
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Continuous Turbulence

Defini¢do da Turbuléncia

Variagdo randomica de velocidade do ar normal a dire¢ao de voo, com
distribuicao Gaussiana de média zero.

PSD da Velocidade de Turbuléncia Cbg g- Modelo de Von Karman

() = o2 L 1 B/301.339QLY
gg _

1
= Py (W)=Dgy (Q). v Q=w/V
o [14(1.339QL)*|1/6

. 2
Dyy (f)=Pyy () 7” Q=21 f/V

QL =w/V — Scaled Frequency;
gy =RMS da Velocidade de Turbuléncia (TAS);
V = Velocidade de Voo (TAS);

L= Cfomprimento de Onda Caracteristico da Turbuléncia (usualmente 762m ou
2500 ft).

109 ¢

MP15 — air brakes aclive

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

MP11-MP15 — flight turbulence |

5 j
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

PSD Gust Velocity [(m/s)2/(rad/m)]

10 107 102 10" 10°

Scaled Frequency [rad/m]
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Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

Rajada Harmonica

A analise da resposta da aeronave a uma Turbuléncia
no dominio da Frequéncia pode ser feita tratando
cada Frequéncia separadamente por meio da

resposta a uma Rajada Harmonica. PSD - w0 (@)
2V

wg () = wgo SIN [ = wy Sinwl = wyg exp(iw?)

g

w=2m1V/A, X,
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MP15 — air brakes aclive

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

aE!
"-:;:; MP11-MP15 — flight urbulence |

5 j
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

PSD para Resposta da Aeronave a uma Turbuléncia

O PSD (®,,) para um parametro de Resposta da Aeronave (r) pode ser

obtido a partir do PSD para a Velocidade de Turbuléncia @4, e da FRF
H,,:
rg

D) = |Hy(w)|” Pgylw) —

O valor RMS para o parametro (r) pode der calculado por:

o, = // ) d () dw,
0
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Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Aeronave Rigida - Heave Motion

Conforme especificado para o Dominio do tempo,
para a Aeronave apenas em movimento Vertical

(Heave Motion) a equagcao de Movimento pode <er
AAfniAdA nAr:

V v
mic + AL,(t) = —AL,(1) % A%
O % REE

ANAArFr~nAA cA FArmA AntradAa uma Rajada Harménica’
| I ot Despreza o GuUs

mic + zpVSwaic = —E,L)VSW(I Wg0€ Penetration
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Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Aeronave Rigida - Heave Motion

A Resposta da Aeronave também sera Harmonica,
com mesma frequencia mas podendo estar defasada

am ralar3na g er]_trada:
7c(t) = Zce'™ Zc é complexo (modulo e fase) ; v
% A%‘
I R v, Wz
Pnda-ce entan reecrrever a Fniiacran de Movimento
I . |
(—wzm + 1w X E’OVSWH) Ic=—AL, = —;pV.S'wawgg

s
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MP15 — air brakes aclive

E:
ot
m £ t
= [ :
o 1
5 | : i
i = e Ml '\‘\w o
S0 MP13
E, F M MP11-MP15 — flight turbulence |
1073 :
o 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05

Mormalized frequency [ - ]

FRF — Aeronave Rigida — Heave Motion

10
FRF ¢ definida como:
- 1
Zc —=pVSwa
H:{g (w) = = — > = ; 1_w
| Weo — —w M+ 1wz pViwa

FRF - Acceleration [((m/sz)/(m/s)]

No ambito de Cargas, é interessante determinar a FRF para a

Aceleracio. Para isso, basta multiplicar a FRF acima por —w?. 075 = = ” ”

Frequency [Hz]
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MP15 — air brakes aclive

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

sy _
EE-E MP11-MP15 — flight iurbulence
10-“6 0.05 0.1 O_iSNm?ﬁiliZEdG#_'Equeg.ci - l'D. I35 0.4 0.45 0.5
~N
Exemplo de PSD para Aceleracao do CG
Ve [ ] »
- Aeronave Rigida - Heave Motion
102
; 10°
3 o
3 w107 F
E
10?0 10 10 10 10 8
10" 2]__)
ol
300 é:) 10-2 ]
= [a
%10"
:
%10’2 3 1
. 1010‘3 10 10” 10° 10!
e 102 10" 10° 10' Frequency [HZ]

Frequency [Hz] 5 O



Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Aeronave Rigida - Heave & Pitch
Motion

Adotando mesmo procedimento, pode-se aplicar
uma Rajada Harmoénica ao modelo para Resposta
da Aeronave Rigida considerando Heava =2nAd DBitrh
Mntinn  Negte caso. o Deslocamento

icot

¢Zc=2cC ", pitch £.= ¢¢os por:

Mesma Frequéncia da

Rajada, podendo estar
Defasado
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Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Aeronave Rigida - Heave & Pitch
Motion

A Eauacao de Movimento node ser escrita como:

Jm o] -z, -z 0 -7, %
—w" + 1w - -
0 I -M, —M, 0 —M, 2
Z Z
— eW Weo + T
M gw Myt
Rajada na Empenagem
defasada em relacao a
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Continuous Turbulence

FRF - Aeronave Rigida - Heave & Pitch
Motion

) i ,fm 0 v —7Z, —Z, N 0 —-Z, -
=16 (7o |7 M —Mm|"|0o —m
T

ic
0

/. 1penagem é dada
LT Ace = _U-}z { I ’IT } Hqgtvg{} — HTA{:CEH-‘E[) p g

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Acceleration [((m/s%)/(m/s)]

1L I I i — CoM
— Tail

102 107" 10° 10
Frequency [Hz]
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MP15 — air brakes aclive

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

MP11-MP15 — flight turbulence |

5 L
Q 0.05 0.1 .15 0.2 025 03 .35 04 0.45 0.5

Exemplo de PSD para Aceleracao do CG e
Empenagem - Aeronave Rigida - Heave &
Pitc -————

—_

o
L
T

o, 3
L =)

'
N
T

PSD Gust Velocity [(m/s)2/Hz]

—_
o

Modo de

PSD Acceleration [(m/52)2/Hz]

10" 10°
Frequency [Hz]
3L
1
o = ’

g

o 10

£

= -4

"% 107 10

E 102 L
107 1072 107" 10° 10"

10? 10" 10° 10' Fl’equency [HZ]

Frequency [Hz] 204



Continuous Turbulence

FRF - Aeronave Flexivel - Heave & Pitch
Motion

Adotando mesmo procedimento, pode-se aplicar
uma Rajada Harmoénica ao modelo para Resposta
da Aeronave Flexivel considerando Heave and
Pit~h Mation, Neste caso, o Declr~=2mento do C~
(ic=ict” de PO=0"3 Def‘?e—‘?er Modal s

o Dt

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

dados por:

Mesma Frequéncia da

Rajada, podendo estar
Defasado
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Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

FRF - Aeronave Flexivel - Heave & Pitch
Motion

| Zc m 0|0 —-Z, —Z, —Ze 0 —-Z,| —Z. B
=16 {=|-|0 L|O0 |+io|-M -—M,| —-M |+|0 —M,| —M,
e |0 0 me —0: —Qylce—0c] L0 —0u]ke— 0c
Zow Zor .
X MgW r + MgT exXp —V) Wgp = Hqgu.-‘gg
QgW QgT
AT ) ST gem é dada

2
o {TAcc = —@ { l It Ket } Hqgwgﬂ = HTAccgwgﬂ
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nsity [{mfs?RiHz]

Continuous Turbulence

al power de
s

Auto-spectr

FRF - Aeronave Flexivel - Heave & Pitch
Motion

Exemplo de FRF par . . 0 de

—CoM

‘Fuselage Bending': —Tai

— Wing Tip LE

FRF - Acceleration [((m/sz)/(m/s)]

10 10 10" 10 10 57
Frequency [Hz]



Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

ormalized i‘requen.c)ll - -

Exemplo de PSD para Aceleracao do CG e

Empenagem - Aeronave Flexivel (Fuselage
Benc & Pitch Motion s— Modo de

® — Tall
— Wing Tip LE

Modo de

PSD Acceleration [(m/s)>/Hz]

2 10" 10° 10' 10 10 10-1 10 10
Frequency [Hz] Freq uenCy [HZ] 5 8




MP15 — air brakes aclive |

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

MP11-MP15 — flight iurbulence

5
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

Efeitos da Aerodinamica Nao-Estacionaria

Deve-se levar em conta os efeitos da Aerodinamica Nao-Estacionaria, de
modo similar ao caso do Dominio do Tempo;

*Para a componente de Sustentacao dependente da Resposta, a Funcao
de Theodorsen € utilizada;

/4 para a componente de Sustentacao associada a velocidade de
Rajada, a Funcao de Sears pode ser empregada. Tal funcao representa
uma versao no Dominio da Frequéncia da Funcao de Kussner,;

‘No Dominio da Frequéncia a apllcac;ao das funcdes associadas a
Aerodinamica Nao-Estacionaria é mais simples, envolvendo apenas
multiplicacoes.
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MP15 — air brakes aclive

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

aE!
"-:;:; MP11-MP15 — flight urbulence |

5 j
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

Efeitos da Aerodinimica Nao-Estaciondria

Frequéncia
Funcdo de Sears ¢ (k) , Reduzida
w(C

d+k k=— d=0.1811
d+ (rd + Dk + 27k2 2V

p(k)|* =

k<061, Zpk) = —48.095k + 87.297k* — 61.470k> + 21.917k> — 3.664k
k=061, Z¢k)=0.982k —0.597.

Incremento Sustentac¢do devido a Rajada

| | Para casos com mais de um grau de liberdade,
A Ly, = 5 pVSwawy ¢(k) = 5 pVSwawy multiplicar as Derivadas Longitudinais

associadas a Rajada por ¢ (k)
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10° T v v v . |
i MP15 — air brakes aclive |

3
L]

Continuous Turbulence

"

14:.-35.}&\'\\9\&\ gh ’Ig{»k'; o
] S Wl

il MPY

1
I
4

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

[f-at. MP11-MP15 — flight turbulence |

5 j
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

Efeitos da Aerodinimica Nao-Estaciondria

Funcido de Theodorsen C(k)

) 0.165 0.335
CK)y=1l—-——Fmm5 —— 30 Kk=0>
l — Tl — Tl f; we
063 0335 . 2V
=1 | 0.041 032 7
— !\ 1 — k 1

Incremento Sustenta¢do devido a Resposta da Aeronave

) I Para casos com mais de um grau de liberdade,
AL. = 5P VSwa 1wz

multiplicar as Derivadas Longitudinais

associadasa Resposta por C(k) 61



MP15 — air brakes aclive |

Continuous Turbulence

Autosspectral power density [(m/s?)Hz]

MP11-MP15 — flight iurbulence

5
0 0.05 0.1 0.15 0.2 025 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5
Mormalized frequency [ - ]

Efeitos da Aerodinamica Nao-Estacionaria

Exemplo: Aplicacao da Aerodinamica Nao-Estacioaria no modelo de
Aeronave Rigida com Heave Motion

10! - . 10
— Steady Aerodynamic — Steady Aerodynamic

Unsteady Aerodynamic Unsteady Aeradynamic

—_

o
o
T

-
o

o
oI

02k Efeito da Aerod. Nao-
Estacionaria mais

n
T

FRF - Acceleration [((m/s%)/(nVs)]
=)
2.2
PSD Acceleration [(m/s™)"/Hz]

pronunciados em altas
frequéncias

w
w

107 - p 107 - E
10 10 10 10 10 10 10 10 10 10
Frequency [Hz] Frequency [Hz] 62



Requisitos para Cargas de Rajada

Para Categoria LSA, aplica-

se requisito similar

FAR Part 23 - Sharp Edged Gust (23.341(c))

Na auséncia de analise mais racional, adotar o incremento de Fator de Carga
pela Rajada dado por: 0.88 5

V 88 /Lg m
An = K, 2 K Pe

o

LW/ Sw 534 g ° paSyc

De acordo com a paragrafo 23.333(c):

* Para Vc adotar WgO |%ual a 50 ft/s (EAS) até 20000 ft, Wg0 deve ser reduzido
linearmente de 50 ft/s (EAS) em 20000 ft até 25 ft/s (EAS) em 50000 ft;
eve

 Para Vb adotar W&O iqual a 25 ft/s (EAS) até 20000 ft. Wg0 d er redu2|do
linearmente de 25 ft/s (EAS) em 20000 ft até 12.5 ft/s (EAS) em 500

S

00 ft
 Somente para categoria ‘Commuter’; Para Vs adotar W%O igual a 66 f / (EAS)
até 20000 ft. Wg0 déeve ser reduzido linearmente de 66 (EAS) em 20000 ft
até 38 ft/s (EAS)"em 50000 ft;

O fator de Carga varia linearmente com a velocidade entre Vc e Vb. 63



Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 - Discrete Gust 1-cos (25.341(a))

*Rajada Unidimensional (Vertical ou Lateral);

‘Reference Gust Velocity (Uref): Representa a variagao da intensidade
da Rajada com a altitude, baseada em dados estatisticos;

e Para V entre VB e VC:
Uref = 56 ft/s (EAS) - nivel do mar

Uref varia linearmente com a altitude entre 56 ft/s (EAS) ao
nivel do mar e 44 ft/s (EAS) em 15000 ft

Uref varia linearmente com a altitude entre 44 ft/s (EAS) a
15000 ft e 20.86 ft/s (EAS) em 60000 ft

‘Entre VC e VD, Uref varia linearmente com a velocidade entre o
valor especificado para VC metade deste valor em VD.
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 — Discrete Gust 1-cos (25.341(a))

* Flight Profile Alleviation Factor (Fg): Leva em conta a probabilidade da aeronave voar em
uma dada altitude entre o nivel do mar e a maxima altitude operacional. Varia linearmente
com a altitude entre o valor para nivel do mar e 1.0 na méaxima altitude operacional. Para o

nivel do mar tem-se:

Fg=0.5(Fgz+ Fgm)

Zmo
25000’

Fgz=1-—

Zmo = Maxima Altitude Operacional

MLW _ MZFW
MTOW’ - MTOW

Fgm = \/R2.tan(nR1/4),R1 =
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 - Discrete Gust 1-cos (25.341(a))

Gust Gradient Distance (H): Deve-se considerar Rajadas com
gradiente H (H = Lg/2) variando entre 30 ft e 350 ft de modo a se
determinar as carcas criticas. Utilizar um intervalo de variacao de H
adequado (geralmente 10 a 20 pontos) para assegurar que o0S
valores criticos da quantidade de interesse (maximo e minimo) sao

obtidos:

Design Gust Velocity (U7 ]j,ﬁ'ocidade de projeto ou de
pico a ser utilizado no [, _ ¢ p (i) nde da altitude e do Gust
Gradient Distance (H). T E350
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 - Discrete Gust 1-cos (25.341(a))

Round-The-Clock Gust

« Componentes em que a combinacao de Rajada Vertical e Lateral é
significativa. Como exemplo tem-se: Empenagem Horizontal com alto
diedro (>102) e componentes fixos em superficies sustentadoras (Cauda
em T, Winglet);

« Assume-se que a Rajada Vertical e Lateral possuem mesmo Gradiente
(H) e iniciam-se no mesmo instante;

 Para modelo linear da Aeronave, a resposta a uma Rajada Round-The-
Clock pode ser obtida pela combinacao linear das respostas das
componentes Vertical e Lateral, avaliadas separadamente;

« As Cargas Criticas sao obtidas variando-se o angulo da Rajada e o
Gradiente (H). O incremento de Carga devido a Rajada deve ser
combinado com as Cargas para condicao 1g;
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 - Continuous Turbulence (25.341(b))

*A resposta dinamica da Aeronave para Continuous Turbulence
Vertical e Lateral devem ser levadas em conta;

*As analises devem contemplar os efeitos da Aerodinamica Nao-
Estacionaria e graus de liberdade estruturais significativos, incluindo
modos de Corpo Rigido;

*As Cargas Limites devem ser determinadas para todas as altitudes,
pesos e distribuicao de peso (CG) criticos e todas as velocidades
criticas entre VB e Vb.

*As nao-linearidades de um sistema automatico que afetam de modo
significativo a resposta dinamica da Aeronave devem ser levadas em
conta de maneira racional ou conservadora;
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 — Continuous Turbulence (25.341(b))

* A Turbuléncia Atmosférica é modelada a partir do PSD para a Velocidade de Turbuléncia
de Von Karman, adotando-se 04 unitario e L = 2500 ft:

By() L 1+8/5(1.3390L)?
w4 (1.33901)2] e

* A Velocidade de Projeto da Rajada U, ¢ dada pela Intensidade de Turbuléncia de
Referéncia Ugye s € 0 Fator de Alivio Fj: Uy = Ugper. Fy 5

* O Fator de Alivio F; ¢ o mesmo do caso de Discrete Gust, apresentado anteriormente.
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 — Continuous Turbulence (25.341(b))

* Reference Turbulence Intensity (Ugyer): Representa a variagao da intensidade da Turbuléncia com a

altitude, baseada em dados estatisticos. Esta relacionado ao valor da Intensidade RMS ag € a relacao
entre o valor RMS e o de pico;

e ParaVentre VB eVC:
Ugrer =90 ft/s (TAS) - nivel do mar;

Usre £ varia linearmente com a altitude entre 90 ft/s (TAS) ao nivel do mare 79 ft/s (TAS)
em 24000 ft;

Ugrer mantem-se constante em 79 ft/s (TAS) entre 24000 ft e 60000 ft;

* Entre VC e VD, Ugper varia linearmente com a velocidade entre o valor especificado para VC
metade deste valor em VD.
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Requisitos para Cargas de Rajada

FAR Part 25 - Continuous Turbulence (25.341(b))

*A componente de Carga i pode ser obtida somando-se a Carga para
condicao 1g com o incremento de Carga devido a turbuléncia:

Incremento de
Carga Positivo e

Relagao entre o valor RMS para a

0 /2
A = f |h; ()] ’ b, (Q)dﬂl — componente de Carga i e 04 (unitério)
0
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