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 Além dos compensadores (ou em conjunto com eles) molas podem ser utilizadas ao longo do circuito
do sistema de acionamento para modificar arelagcao P X V.

* Diferentes configuracdes podem ser utilizadas.

* Uma configuracao é o “Down-spring” onde uma mola é instalada a frente do manche.

Forward

 A(s) mola(s) pode(m) ser instaladas ao longo do circuito do sistema de stickstop
acionamento. Porém o efeito sempre sera de puxar o manche para

frente e, consequentemente, o profundor sera movimentado
positivamete.
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* O incremento de forga no manche AP,, devido ao efeito da mola para qualquer posi¢ao

do manche é:
a az.8
Af%l::fbl<7?£>'+]gn(:c? S)
S S

A relacdao de transmissao mecanica é definida como a razao entre o
movimento do manche (l;65) e movimento do profundor 6,

Forward
stick stop

5, = G8,l

e O queresulta em:

2
Ads ads5e)
AP, = — |+ K
" f’”(ls> m<l§G

fp1 € a pré-tensdo da mola
K,, € a constante da mola
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 Se uma elevada pré-tensao for aplicada para uma mola com uma constante muito baixa, podemos
escrever
Ags
APy = fpl( I >
S
Forward

ou seja, o incremento de forca devido a mola se torna stick stop
independente da posicao do manche e,
consequentemente, da posicao do profundor
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* O efeito da mola é de aumentar o esforco no manche (desloca a curva horizontalmente para cima).

* Quando a configuracao de um compensador de trimagem é tal que mantém a mesma velocidade de
trimagem verifica-se que a inclinacao de P X IV é modificada, aumentando a sensacao de estabilidade
durante a pilotagem e também reduzindo a sensibilidade dos comandos.

Pull +
Fs

T,

Trim speed
with down-spring

Trim speed Uiim
without down—spring

Push _
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« Como vimos anteriormente o gradiente é proporcional a margem estatica manche livre:

0P a'b, W

= 26G¢ h—h
% “e 2et[C] Virm (7= hewy,e.)

 Logo, o aumento da inclinacao (ou do gradiente) corresponde a um aumento “aparente” da margem

estatica:
AP = GS.C.W a’b, AK' AK' = de,t[c] Af

o que € um efeito aparente, ou seja, o piloto tem a sensacao de maior estabilidade mas na realidade a
margem estatica manche livre nao é alterada.

 Assim a nova equacao para P fica:

Ags
aq AP, = —
p_A+Bl/2p[/2+fpl<l_S> m }pl<ls>

S
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* Outras configuragdes ou combinagdes de molas podem ser S5
utilizados  para  alterar a relaggdo P XV e }»wwéww{ centring-springs as shown

. can be replaced by a single
consequentemente o gradlente.

downspring, or biased by
adjusung the anchor poinls

5-F
force added by down-
. ~ A (pulh spring at constamt V;
 Na configuragdo apresentada, as molas tendem a Pull | (e increment provided by
centralizar o manche e aumentam a inclinacaode P X V. duwnspr/mgmbungm
{(n - 1) applied g
E basic aeroplane trim point
3 - .
& V, EAS
a.
- aeroplane, timmed, with springs
v
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O uso de um contrapeso pode ter um efeito similar ao da mola.

O incremento de forca sera na forma:

AP, = +/a? + b? Wy cos [(atan E) + (SS]

I b

e Quando a = 0 (contrapeso alinhado com o ponto de articulacdo do

\/
manche: nW,,
AP, = nWb b Bob—weight N\
w I To Elevator
s
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Ou seja, o incremento passa a ser independente da posicao do manche e o efeito é similar ao efeito da
mola de baixa rigidez e pré-tensao alta (n = 1, voo nivelado).

Puil
increased pull
—_—

force increment provided by
~ b\gbweight under applied (r - 1) g

bc-bwe.:ght P_

Stick-lorce

Push aeroplane with bobweight fitted

Entretanto o peso também altera outras relagdes ...
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* A fungdo primaria dos contrapesos é ajustar a For¢a de comando por g.

« Como regra geral pode se dizer gue um aviao pequeno e bastante manobravel deve ter comandos leves
em manobras ou reduzida relacao de for¢a de comandos por g.

* Ja aeronaves maiores de transporte a relagao de forca de comando por g deve ser elevada por questdes
de conforto de passageiros e limites da estrutura.

 Durante a manobra de puxada podemos definir a forca normal
resultante é:

L =nW

L-W=nW-W=m-1DW
Onde o fator de carga é: I /
Lij; P —2

n =

L
— an = (n_l)g ©
W by
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* Assumindo que a aeronave esta inicialmente trimada em véo horizontal e consequentemente é
necessario um angulo de profundor 6, e forga no manche P. Para a realizagdo da manobra é
necessario que se modifique o profundor para:

S, + AS, P + AP

L =nW

I

:L_Tj; ["1[..“5‘-"%3* I

©
I'W

trajetoria
de voo
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A velocidade angular na manobra é
(n—1)
v 9
 Asrelacdes para sustentacao e momento de arfagem na manobra podem ser representadas como
ACy = Cp Aa +Cp g + Cpy A,
ACm = Cng A& + Cpn § + Cing A,

* Onde os termos relativos a g sao apresentados na forma adimensional

. qc aC aC
a9 =77 Cy =_,\L Cmp. = 111
2V T 94 Ma 9§

* Resultando também na forma adimensional para a velocidade angular

c = w
— W_—
q:c(n—l)g ou (,7=(n—1)C—W 1/, pv2s
212 24
2m
==
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Assumindo o voo curvilineo em regime, AC,,, = 0, podemos relacionar C; e n

Assim as equacoOes de sustentacdo e momento se tornam

C
(n—1)C, = Cha+ (n—1)Cp, ﬁ + Cpg, A,
Cw
0= CmaACK + (Tl — 1)Cmq Z + Cm58A53
* De onde sao obtidos
A, —C,,
= C, ——I\(C. C,, —C; C ]
(n—1) det[C][ Ma 2u( Lg"Ma — “la mq)

\ Angulo de profundor por g:

Aa <C C Cw C A% ) angulo necessario para
N w T SLg o T “Llsy (o _ 1)

(n-1) G, T2 (n—1) manter uma manobra com

um fator de carga n
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e Qu ainda:

85, —CwCi,(20-0i,)
n—-1) 2u det[C]

Cm
h—h N - Ca=Ca(h—h )
[ PN+2H—CLJ m L PN

* A posicao do CG onde a relagao de angulo de profundor por g é nula define o ponto de manobra.

AS, A
l (n-1)
Z,U - CLq

hm = hpy —

h,,

%H

ponto de manobra para
controle fixo
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 Podemos definir também a forca de comando por g para a manobra

AP
(n—-1)

P+ AP

* O incremento de forca no manche para a manobra poder ser definido como:
AP = (Gy = G3) 1/ pV?SeC.AChe

* Aqui a expressao do momento de articulacao pode ser modificada para:

AChe = CheaAa + ChquéI\ + CheaeA5e

* Utilizando a defini¢cao de angulo de ataque por g e a definicao de velocidade angular:

AChe  —Cy A5, Crs, Cheq
= 1) = 2y |2 Ci) Cna + CnegCuc + =gy Cness =6,

a

2
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AERONAUTICA

USP « SAO CARLOS



(1 Forgca no profundor !:

ENGENHARIA

* Anteriormente definimos a influéncia do profundor livre,

a’ = Cl,,a = CLa — bz

que juntamente com a definicao de angulo de profundor por g nos fornece:

= *(2u—C h — h,
(n—1) 2u det[C] (21 =€) (h = i) e
m = N @ Chey \ Cuy 26— Cy E o ponto de manobra para comando livre

* Afor¢a de comando por g passa a ser definida como:

_ AP _ (G _C )S a’Chege
T (n—-1) 1 2 Z,u det[C]

(21— Cy,) (R = Riy)
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&

ponto de manobra Q cresce linearmente a medida que o CG se
para contfrole livre move para frente!

*hm > 7 Q é diretamente proporcional a carga alar

(Q varia com o produto de area e corda

PN ’ . ~
ponto neutro para (dimensao ao cubo).

controle livre

,O

O contrapeso na configuracdao apresentada pode ser utilizado para aumentar a relacao de forca de
comando por g:

APW _ nWbb Iq—p L

Ls
I3
oW,
Bob-—weight N\

Mﬂ—
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* O contrapeso permite a altera¢ao da for¢ca de comando por g através de um incremento dado por:

p Wyb
23, ~
n/w lg

O efeito do momento aerodinamico de articulacao sobre a qualidade de voo ndo se limita ao casos
longitudinal. No caso latero-direcional verificam-se questdes similares para o aileron e leme.
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- For¢a no leme
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* A forca necessaria para movimentar o leme pode ser definida como:

P = GnquEr(Chr)
Chr - Ch8r67” + Ch6rt5rt + Chﬁvﬁv

G é arelacao de transmissao entre pedais e leme;

n é a eficiéncia do leme;

S, € a area do leme;

C, € a corda média;

Char é variacdo do momento de dobradica em relacao a variacao do angulo do leme;

Ch5rt é variacdao do momento de dobradica em relacao a variacao do angulo do compensador do leme;

Chﬁ, é variacdo do momento de dobradica em relacao a variacdao do angulo de guinada;
1%
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* No caso de um voo trimado com os pedais livres (pés no assoalho), vale

assumindo compensador na posicao zero.

A posicao de equilibrio para o leme livre é

O angulo efetivo de guinada é entao reduzido como consequéncia do leme livre

'Bvefet = 'B -0+ TT(STfree

* Assim o coeficiente de momento de guinada efetivo pode ser escrito como:
SvaS
Sh

Cnv = CLav (,8 —0+ Tr5rfree) Ny




(; Forca no leme !l
ENGENHARIA

e Utilizando a definicao da posicao de leme livre e o fato que
S, X
Cngr — _CLava6r7]v gbvs

e Define-se

C =C C Chgy 90
nﬁfree_ nﬁfix nsr ChSr 0,8

 Quando o piloto aplica um esforco no pedal para gerar um angulo de guinada uma nova condicao de
equilibrio deve ser satisfeita:

Crg B~ Cng, 8 =0

* Assim o angulo do leme para gerar um angulo de guinada 8 é dado por

Cng. B o
5, = — Cffflx P = GngS;-(Cn,)

n5T
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* Aforga nos pedais necessaria para gerar um angulo de guinada [ pode ser definida como

Chﬁ fix'B

PT' — GUC_ISrEr Chﬁv:B _ ChSTC—

ngr

+ Chy, O,

O gradiente de forca nos pedais por angulo de guinada é obtido diferenciando-se a equacgao anterior
em relagaoa
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 Avariacao do angulo do leme pelo angulo de guinada é apresentada na figura.

* Acurva “a@” representa o angulo necessario para produzir um angulo de guinada qualquer §,..

A curva “b” representa a variacao do angulo de leme livre 57‘free para um determinado angulo de

guinada.
A

b
Q
S a
2
@)
o
2
&0
= P
<

>

Angulo de guinada
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A diferenca entre as curvas para qualquer angulo de guinada representa o quanto o piloto tem que
movimentar o leme além da posicao livre aplicando um esforco ao pedal e o mantendo para manter a
posicao do leme.

* Quando o leme se move além do ponto P, a forca no pedal é revertida e o leme se move para o
batente — “rudder-lock”.

b
QL
& a
2
o
=
2
&b
= P
<<

>

Angulo de guinada
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O uso do Dorsal Fin modifica o escoamento na regiao do leme e tende a modificar a relacao entre a
forca nos pedais com a variacao do angulo de guinada e evita a inversao da forca.

Pedal Force, Pedal Force,
+ F; + F, Dorsal Fin
—a
0 + 0 .
—® Sideslip Angle, B —® Sideslip Angle, B
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- For¢a no aileron
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* A forca no manche para movimentar os ailerons é definida por

Py = —GgHy, + Gg Hg,

H, = Chaan(fTa
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* Os coeficientes de momento de articulacdo para os ailerons também podem ser assumidos como uma
funcao linear do angulo de ataque e deflexao do aileron

Chal = Choa + Chaaaal + Ch5a5al Char = Choa + Chaaaar + ChSa(SaT
T Aage:ometric —
ﬁf‘

Aa

Distance from center-line, y ~————= b/2
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