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ste material foi elaborado, visando intvoduszir o0&
empregados da EMBRAER no universo d= Engenharia Aerondutica.
As  informagics aqui contidas SAQ  basicas e gerais,

RS apresentadas de uma forma progressiva & racional, partindo

dos principios bdsicos da acrodindmica até aprofundar-se nas
partes e sistemas do aviZo. A localizacZo no avilo, a fungio
— e a importancia de cada parte ou sistema, sao apresentadas

s

h e analisadas.

) : - . . ’ -

- ) Esta apostila tem a finalidade de servir como referéncia
pPara o aluno, apresentando-lhe os conhecimentos bdsicos, que
serio complementados pelo instrutor durante as aulas

expositivas.,

fAs sugestdes, no sentido de melhoria deste material, ser3o
bem aceitas, wvisto que nossa meta & proporcionar sempre o

melhor meio de aprendizagem k0s nossos alunos.

Apostila Elaborada em 96/046/71 ‘
Elaboragios: Homero Anchieta Furquim de Souza

Revisio! Paulo Tadeu de Mello Lourenglo
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EEm 1479 o Ao ibalrang Tranoeden o aas
ar  tinha ceso e, Daseado (G eramzrza
escrevenlt sua idérn de w6 de halaoa. Lomn
1.3, consistia de uma CES dE wime presa
QUAas: uma veia de pano tanhia a finalidade e
movimentos. A= holas zeriam Feitas de =wertal leve e ey o
todo 0o wr removido de sew  interiar. De Lana aadn connsET i
sobre a pressio atmosferica. Hoge sapemos : A
hipotese de ger possivel construir rajs z:ferse de nareds
bhem finac, elas seriam esfaceladas pela rres:s w0 do A .
0 padre Bartolomeu de GBusmao, brasilejra, em 1709  foi o
pPrimeiro a construir um aerdstaca Yueiculo smais leve que o
ar) que realments voou. Vendo aue = Tumaca subBid FAR LGament 2
pelo fato do ar aguenkte s@r  mais leve gque o arF Frrao
aproveitou este principio e constroig um balido de ar auencs
a0 qual chamou “Passarola”.
Setenta e quatro anos depois, btende feito AS  NESMAs
observacies que 0 padre Barvolomenn de Dusmac ., dag =
franceses, 0S irmaos Joseph & Etienne dontgol Fisr.
proprietarios de uma fdbrica de papel em Anncnay, em (733
construiram um g9rande balHio de air gquents. o qual subin aos
céus carregando um ser humano a bordo de uam cesto de vime
preso ao balido ( ver figura i.4).
FIGURA 1,3 - Ideaiizacio do jesuita FIGURA 1.4 -Balio do irmias

Francisco de Lana. Montgol fier.
Com efeito, a ciéncia havia conszau:ido, anos anbes
(17466), a descoberta de alguma corsa que certz padido
com que se& alcangasse 0 mesmo resyltadao, geando o coent
inglés Henry Cavendish descobriu uam g3s. Tratdava-se oo
hidrogéniao e, com este  nome, o patizado oalo LR B s,
francés Lavoizier 24 anos depois.
QO primeiro @ utilizar o hidrogénio oi o Fisico francés
Jacques Charles que somente em L78%, mesmo ano  em aue os
irmios Montaolfier voaram, ench®Eua um balin de seda revest odo
de borracha = descobriun aue este aubiis mars aprdamenite o
0% outros balves.
O primeiro passo realmente Ldonico ocorrea na ingigbterra com
s trabalhes de Sir Jorge Cayley (1773-i857), na época Jda

L o
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Revelugio Industrial. Cayley dedicou a maior parte de suan
vida ac estudo dos principios do véo, adetands um enfoque
cientifiza. Durante o ano de 1804, fex experiéncias praticas
constra. .4y uw molinete com o qual pdde estudar = comparar
0s esforeus gerados sobre planos  inclinados  imeErsos  num
fluxo de ar. Neste mesmo ano escreved e publicouw o livro
“Tratado o Principios Mecanicos de Navegagac nsérea’.
Descaobriu aue a resisténcia do ar sobre um corpo cresce com
o gquadradc da sua velocidade e escreveu, em 1816, sobre suas
ewperieéncias no Nilchonson's Journal of Philo=zophy, onde
eup0s sua idéia de gque uma magquina provida com superficies
adequadas, que fosse impelida por wum motor com ensrgia
suficiente para vencer a resisténcia do ar € qaue, ao mesme
tempo, fosse suficientemente leve para uso pratico, tal
aparelho poderia wvoar. Esta provavelmente tenha sido =
primeira vescricio de um avifo de asa fixa & motor a hélice,

libertando-se da idéia do voéo ornitoiogico.

Cayley coanseguiu realizar alguns vaos controlados  con
modelos de planadores providos com superficies move)s
colocadas na cauda dos aparelhos. Em 4353, ao final de sux
vida, projetou e construiu um planador &m tamanno natural
(ver figura 1.5) capaz de sustentar o peso de um nomen.
Conseguiu qus seu cocheiro tentasse © vic. Foi um erro.
embora o assustado criadeo wvoasse no aparelho atg uma
distincia de 397 metros, segunde Cayley, ndc consecuin
compreender como mudar a posigao de seu corpo para atingir o
controle apropriado. A aeronave “caiu com um estronda”. O

n

cocheiro, o primeiro homem a voar ocom asas, nao se machucou.

L

‘mas ficou tHo atemorizado que ameagou abandonar seu patrio

se ele tentasse fazé-lo voar novamente.

FIGURA 1.5 - Planador construido por Cayley.

As idéias e as teorias de Cayley eram tzo corretzs que se

tornaram @a base para o estudo de muitos dos  fuburos
pioneiros da aviagio.

0 trabalho de Sir Cauley foi continuado, em torno de 1848,
por outro inglés, Willian Samuel Henson, cujas rdeias eram
a0 mesmo tempo corretas e praticas.

Percebendo logo que o principal empecilho  ac vEO MECAN G
ainda era a falta de um mecanismo leve e, btambem poderoso,
Henson resolveu assumir a tarcfa-de criar ele  praprio um
modelo nessas condigfes. Fn 1842, patenteou  o0¢ planosw

o
primeiro aviao com motor, helice © 1Mas. Embora o
modelo que construiu fosse surpreendentemante semsihante ao
avioes de hoje em dia, como pode—-se ODGEFrVAr DA F190000 Laa.

ele nio foi bem sucedido.
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E1GURA 1.6 - 0 avido de Henson.

Henson associou-se com seu amigo  John Strinafellow =
cont inuaram & €studar, construir & experimentar modelos, aas
ndo conseguiram resultados satisfatorions. Henson ficou entio
desencorajado & desistiu de fazer outraz experiéncias, mas
Stringfellow continuou sozinho. Em 1348 construiu um pequeno
nodelo, propelido por um pequeno motor a vapor, o qual foi

langado com sucesso, mas conseguin ficar no ar muito pouco
tempo.

Para ilustrar o real entrave ao desenvolvimento da aviacin
causado pela ndo disponibilidade de um motor conveniznte.,
muitos tentaram durante muito tempo controlar o movimento de
baldes utilizande superficies de controle e helices movidas
por motores para propulsionar a nave e vencer a forca dos
ventos. Tais Dbalotes sdo denominados dirigiveis. Em 13852,
Henri Giffard, um engenheiro franc®s, foi o primeiro hnomem =@
combinar com éxito um motor a vapor de poténcis suficients e
relat ivamente leve, inventado por els mesmo, com um balio d=
forma de charuto ao invés de bola, como ilustradoe na figur=n
1.7. Isto permit:ia ao dirigivel de Giffard mover-se mais
facilmente no ar. Em 24 de setembro, Giffard voéou 27 Km
pelos arredores de Paris. Usando um leme de direcio, podia
desviar-se, mas faltava poténcia ao motor mara fazer a velbs
completa e volitar ao ponto de partida.

-ﬁﬁg@ﬂMmﬁﬁﬂﬁhh

FIGURA 1.7 - 0 dirigivel de Henr: Giffarg.

0 motor continuava @ ser o mAaior problema dos primesros
Pioneiros mas, embora a possibilidade do +30 huamano T
tivesse sido provada acima de quaisquer dividas, os melhores
métodos de atingir o controle e a estabilidade ainda eran
virtualmente desconhecidos. Por volta de 1871 um francés
chamado Alphonse Pénaud comegou a meditar sobre 0s problemas
do voo. Depois de estudar tudo o que pode descobrir sobre asg
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Os Lilienthals estiveram perto, bem ﬁerto. Voaram

L]

experiéncizs de seus predecessores, Pénaud raciocinou que a
diferenca entre fracasso € sucesso fregiientemente dependia

da estabiiidade e do controle. A partir dai, desenvolve
modelo: #elidos a elastico com caracteristicas de
estabilida’e dos futuros avites.

Por volta do final da pendltima década do século XIX, dois
irm8os alem3es, Otto e Gustav Lilienthal, devotaram grande
parte de seu tempo ao estudo da aviagSo. Estudaram os
Pdssaros e desenharam pequenos modelos, testando um apés
outro. Ent8o, 1a por 1890, decidiram concentrar-se em
modelos com asas fixas e a construir planadores. Construiram
€ voaram em uma ddzia ou mais deles, alguns monoplanos e
outros biplanos. Um desses planadores ¢€ apresentado na
figura 1.8. Ao todo, eles realizaram mais de 2000 vios em
planadores, todos bem sucedidos, e cobriram disti3ncias de
ate 396 metros.

=7 AN/II\
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FIGURA l 8 - Um " dos planadores construidos
1 pelos Lilienthal.

Em 1896, os Lilienthals sentiram que tinham atingido o
limite no que se referia a planadores, € que 0 pProximo passo
légico era acrescentar energia & maquina. Conquanto um motor
a gasolina muito pratico tivesse sido construido na Franga
por Etienne Lenoir, alguns anos antes, ainda era muito
pesado « pouco seguro, além de gerar uma energia
insuficiente para o seu emprego na aviaclo. Apesar dos
motores a vapor serem mais leves € mais possantes do que no

passado, ainda assim eram muito pesados, devido as
caldelras.

A outra altenativa era descobrir meios diferentes de
energia, € assim Otto Lilienthal desenhou um motor que
operava com didxido de carbono. Em vez de ligar uma hélice a
sua maquina, os Lilienthals 1ligaram o motor &s pontas
giratdrias das asas de seu aparelho, esperando realizar um
véo do tipo ornitdptero. Otto decidiu testar sua criacio
como planador antes de tentar um vio motorizado. Durante o
primeiro teste em 9 de agosto de 1894, ele perdeu o controle
do aparelho a uma altitude de cérca de 16 metros e feriu-se
fatalmente na queda.

mais vezes
e tiveram maiores sucessos do que qualguer outro antes

deles, mas nSo0 conseguiram atingir o controle durante o
véo, exceto através do método de transladar o PESO de seu
corpo em relaclo a estrutura do aparelho.
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Ainda por esta €poca, alguns tentaram construir miaguinas
voadoras-utilizando como fonte de energia motores a vapor.
Em 1893, 0o inglés Hiran Maxim, por exempico, construiu um
imenso biplano dotado de um incrivel motor a vapor de 3469
cavalos € 75@ Kg de peso. Este aparelho n3o conseguiu
levantar vdo, destruindo-se na primeira tentativa.

0 americano Samuel Langley, em 1896, construiu @
experimentou com sucesso um aeromodelo, o qual denominon
“Aerddromo” e que voou, perfeitamente estdavel, mais de 800
metros de distidncia durante um minuto e meio. Construiu
entdo um modelo em escala maior, “capaz” de sustentar o peso
de um homem € propulsionado por um motor a gasolina de 50 Hp
e 85 Kg. Um piloto tentou voar no aparelho nos dias 7 de
outubro e 8 de dezembro de i993. Em ambas as ocasides, este
foi langado ao ar através de um sistema de catapulta
instalado em um barco no rio Potomac e, nas duas vezes, cail
na dagua. Este modelo é apresentado na figura 1.9.

! i FIGURA 1.9 -0 aerodromo de Langley.

Clement Ader, francés, também construiu aeroplanos movidos
por motores a vapor. Embora exista certas dividas, em 1897,
conseguin voar setenta metros tripulando o “Avion 141 (2 il
mostrado na figura 1.40. Este aparelho movido por dois
motores a vapor, cada um deles com potencial de 20 cavalos

e cada um movendo uma hélice de 4 13aminas, se destruiu =o
tocar o solo depois do vio.

" FIGURA 1.10 - 0 AVION III de Clemente Ader.

0 brasileiro Alberto Santos Dumont, que residia na Franga,
interessou-se pela aerondutica desde sua chegada aquele
pais, em 189i. A partir de 1898, iniciou experiéncias com
dirigiveis dotados com motor X gasolina de 4 tempos em balﬁor
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de hidrogénio e introduziu algumas inovagoes aperfeicoando o
controle longitudinal com pesos deslizantes, conseguindo:
assim a diri=ibilidade total.
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FIGURA 1.11 _ 0 balao n 6 de Alberto
a %ﬁuQumg,

Em 1901, pilotando o balfo nimero 6 de sua concepcgao (ver
figura 1.14), ganhou o prémio que o Aeroclube da Franga
oferecia ao primeiro aeronauta que fizesse a volta a Torre
Eiffel, em Paris, partindo do Bosque de Saint Cloud e
retornasse ao mesmo local em menos de 39 minutos.

!

Por essa mesma epoca, dois irmios americanos, Wilbur e
Orville Wright, fascinados pela aviaglo, acompanhavam as
emperiéncias dos Lilienthal. Quando a noticia da morte de
Otto Lilienthal chegou aos Estados Unidos, os irm3os Wright,
ent8o donos de uma pequena fabrica de bicicletas,
intensificaram seus estudos e passaram a dedicar mais tempo
e dinheiro & sua paixio. Comegaram a ler tudo o gue lhes
caia nas m3o0s sobre as experiéncias de outros homens gQue !
haviam tentado resolver os mistérios do voo. Continuaram

seus estudos durante quase 4 anos antes de tentar gqualquer

trabalho pratico. Sabiam que a dificuldade n3oc estava em

construir um planador que fosse capaz de um voo reto, mas
sim em encontrar uma maneira de controlda-lo no ar. Os

Lilienthal e outros homens haviam tentade guiar seus
aparelhos dirigindo o peso de seus corpos ora para frente,

ora para tras, ou de um lado para o outro. Este sistema nao
pareceu muito bom para Wilbur € Orville. Tinham de encontrar

outro método melhor. Tentaram resolver o problema do
controle lateral atraveés da torg3o das asas. Construiram um

planador com asas cujo desenho fora baseado nas superficies
utilizadas pelos Lilienthal € com uma superficie movel &

frente da mdgquina. Em 1901 fizeram uma série de viéos com:
esse planador, porém o controle nao era totalmente preciso.

Voltaram a estudar e realizaram exper imentos com modeions de
asas utilizando um pequeno tiunel aerodinfdmico, talvex o 33
primeiro do mundo. Construiram e voaram um nove planador em
1902 obtendo total controlabilidade do ararelho. O proximo
passno seria colocar um motor .

Desenvolveram um motor, hélices e construiram um aparclho
baseado em seus bem sucedidos planadores anteriores. Com um
peso total de 340 quilos, incluindo o piloto, o aparelho
tornou-se pesado demais para ser clevado aos ares como eles
haviam feito com os planadores e assim decidiram asar um =
sistema de catapulta. No dia 17 de dezembro de 19017 =y
realizaram 4 voos alcangando no dltimo 123 wmetros de

_ &)
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distancia e durou 59 segundos, 500 o olhar de % teostemunhas.
Esta maquina € ilustrada na figura 1.12.

iy

FIGURA 1.12 - 0 aparelho dos irmios Wright.

A partir de 1903, estimulado por seus sucessos con
dirigiveis, Santos Dumont passou a dedicar-se ac estudo A
voo de um aparelho mais pesado do que o ar. Construiun ssu
primeiro aparelho motorizado em 19235, mas este recusou—se =@
voar. No ano seguinte, fez algumas alteragtes em sua maquina
€ também acrescentou ao aparelho um motor mais possante.
Durante as primeiras experiéncias piblicas com o estranno
biplano de cauda na frente, no campo de vio de Bagatelle,
perto de Paris, a 13 de setembro de 1704, ele levantouw vio
sozinho e voou cerca de 8 metros. A 23 de outubro, perante -a
Comiss3o Técnica do Aeroclube da Franga, realizow seu
primeiro voo oficial com o aparelho, o gual chamou i14-Bis
(ver figura 1.13), percorrendo a distancia de 220 metros em
12 segundos, é metros acima do solo. Era a primeira vez que,
perante testemunhas, um homem fazia erguer-se do solo & voar
POF seus proprios meios um aparelho mais pesado do que ¢ ar.

o

FI-[IEU!;JX I.-13 .-0- 14-8is de Alberto Santos
_Dumont.. )

Embora os E.U.A. tenham reivindicado como perimeira voo
mecdnico aquele realizado pelos irmios UWright em i7 de
dezembro de 1903, seus primeiros vios oficiais 50 occorreram
em 41908. Ateé entdo suas tentativas s0 haviam si1do
Presenciadas por testemunhas ocasienais, obtendo meito roucs
repercusgﬁo. Outro argumento contra os Wright, € que eles
eram forgados =a se utilizar de um sistema de catapulta para

€rguer sua maquina Nno ar e adinda usavam esse sistema  =m
1909.

A partir do voo de 23 de Outubro de 1904, o avifo deixava de
ser um sonho inalcan¢gdavel e passava a ser Encarado Como uma
realidade factual. Ent3o, imensos interesses comegaram a
surgir por toda a parte em torno das possibilidades
pacificas € militares das novas maquinas. Empresas e

w i
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institutos de pesquisa comegaram @a se formar, inumeros
_trabalhoz ¢ estudos passaram a ser efetuados, € o universo
aerondutico . comegou a sz expandir e a se desenvolver
‘rapidamente. N

0 advento das duas grandes  guerras mundiais acelerou
. bruscamente o processo de desenvolvimento aercnautice,
principalmnente durante a II QGuerra Mundial, devido a
extraordindria pressio proporcionada pelas implicacoes

tecnoldgicas neste conflito. O transporte internacional
comegou a ser realizado em larga escala por avioes cada vex
maiores € velorzes. 0 desenvolvimento & =a introducio dos
motores o Jjato deram grande impulso a aviacio como meio de
transpaorte € proporcionou ao homem ultrapassar a barreira do
SO «

0 progresso da micro-eletrdnica, o surgimento e consequente
proliferacio dos sofisticados computadores, & evolugio das

tecnicas de produg®o € novos materiais, inclusive os
desenvolvimentos tecnoldgicos advindos da corrida espacial,
+tuudo isso, incorporado na concep¢io dos atuai avioces,

S
transformaram estas maquinas num meio de transporte seguro ¢
altamente sofisticado. Hoje o aviko € parte integrante da
vida cotidiana do homem, auxiliando~-o nos mais diversos
setores ¢ sendo um importante instrumento de integragio das
varias regices do globo.

1.2 PARTES COMPONENTTES DO AVIAO

A figura 41.i4 abaixo, mostra um aviao Tucano. Nele podemos
observar as seguintes partes componentes:

EMPENAGEM

TRENS DE
POUSO .

FIGURA 1.14 - Partes componentes de um aviao.

FUNDAER ~ Pag. 12
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1.2.1 '&45AS )

NS asasy tEm A finalidade de  produzir a0 sustentagan
NECESSAria a0 vio. A sustentaclo € a forga que equilibra o
peso do avizo completo. Geralmente aloja no seu interior os
tanques de combustivel e o trem de pouso. Pode também ser o
pontao de {fixa¢lo do grupo moto-propulsacr, COmo  nNo £aso
mostrado na figura {.15.

FIGURA 1.15 - Avi3do com motores fixados nas asas.

1.2.2 FUSELAGEM

A fuselagem € a parte fundamental da estrutura do aviZo, a
espinha dorsal de todo o conjunto da aeronave, onde estio
fixadas as asas € a empenagem. Ela aloja os tripulantes,
passageiros e carga; contém ainda o0s sistemas do avizdo e,
em muitos casos, o trem de pouso, o motor, stc.

1.2.3 GRUPO MOTO PROPULSOR

£ o sistema responsavel pela geracho de tracZo, forca que
provoca o movimento do aviio no ar. A figura 1.16 ilustra

=
fuselagem do aviao Tucano em corte.

MOTOR e

HELICE

FIGURA 1,16 - Grupo moto propulsor.

i.2.4 EMPEMAGEM

A empenagem tem a fungio de estabilizar o avifo, evitando
que ele se desvie da direglioc de voo. Geralmente @ empenagem
compreende as seguintes partes (ver figura 1.1i7): -
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Estabilizador
Vertical

Estabilizador

Profundor Horizontal

FIGURA 1,17 - Empenagem.

a) SUPERFICIE HORIZONTAL
Ela € constituida pelo estabilizador horizontal e o
profundor. Ela se opoe a tendéncia de abaixar o nariz ou
levantar a cauda.

b) SUPERFICIE VERTICAL *
Ela € constituida pelo estabilizador vertical e o leme
de dire¢l0. Ela se opde & tendéncia de desviar para a
direita ou esquerda.

1.2.5 SUPERFICIES DE CONTROLE

As superficies de controle 530 partes moveis geralmente
firxadas as asas e estabilizadores, com =a finalidade de
controlar o voo do avifo. Existem dois tipos bdsicos de
superficies de controle (ver figura 1.18):

SUPERFICIES PRIMARIAS QU PRINCIPAIY

Prefuadeor

SUPERFICIES SECUNDARIAY
Compensodor do alteron
. Compensador éo protundor
Compenagdor 66 leme de direglo

FIGURA 1.18 - Super.;\’cies de cant-;*g{e.
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— Flaps: encontram—-se fiMadas na parte

a) SUPERFICIES PRIMARIAS OU PRINCIPAIS

SHo responsiaveis pelo controle sfetiveo do aviao. SZo
elasg:

- Ailerons: s3o os dispositivos de controle para levantar
uma asa € baixar a outra.

- Leme de Direg3o: € o0 dispositivo de controle que
permite que o nariz do aviso seja virado para esquerda
ou direita.

- Profundor: ¢ o dispositivo de controle que permite que
o nariz do avifo seja virado para cima oy para baixo.

b) SUPERFICIES SECUNDARIAS
SR80 pequenas superficies moveis fixadas nas superficies
de controle principais ¢ que tém a finalidade de tirar
tendéncias indesejaveis de v6o, compensar o
diferentes altitudes de voo e/ou reduzir
comandos. S%o elass:

aviao em
a pressioc nos

- Compensadores dos ailerons,
- Compensador do leme de direc3o ¢ -

- Compensador do profundor.

1.2.6 DISPOSITIVOS HIPERSUSTENTADORES

830 dispasitivaos que s3o basicamente empregados nas
operacoes de pouso e decolagem para permitir o avi3o voar

com menor velocidade aumentando a forga de sustentagio das
asas. 530 eles (ver figura 1.19):

AILERON

[©

FIGURA 1.19 - Dispositivos hipersustentadores e spoilers.

poster ior dag asas
proximas a fuselagemy

- Slots: encontram—se fixadas na parte anter iar das
asas. A maioria dos avides comerciais usam slots
moveis, o0s quais recebem o nome de slats. L

merem g -, - -


Leonardo CC
Sticky Note
Spoilers não são hipersustentadores
Diminuem a velocidade e a  sustentação.

Leonardo CC
Sticky Note


ot . e

O trem de pouso é a parte do avifo que o sustenta e
possibil . ta = locomog3o deste sobre o© solo (ver figura
1.20)., Ele € altamente solicitado durante as aterrissagens,

pois & responsavel pelo amortecimento do chogque do aviZo com
o solo.

FIGURA 1.20 - Trem de pouso.

1.3 A FUNCAO DO AVIAO

O0s avioes s%0 fabricados para realizarem determinadas
tarefas especificas. Existem avites para treinamento de
pilotos; avides para transporte de passageiros € carga; .
avides para fins militares; avides para lazer; etc. Para

cada fungfo especifica cada aeronave deve apresentar,
correspondentemente, uma configuraglio apropriada e deve .
satisfazer certas igéncias de operaglc para  cumprir a t
fungio para a gqual foi projetada.

A seguir damos em linhas gerais a sequéncia de operagoes de
um voo tipico de uma aeronave comercials

a) CARREGAMENTO DO AVIAO
0 avifo, antes de 1levantar vioo, recebe o embarque de
passageiros e/ou carga, enquanto ¢ abastecido com
quant idade de combustivel suficiente para conseguir
atingir o seu destino e mais uma quantidade adicional de
modo a suprir eventuais mudangas de rota ou problemas
durante o v06o. A gquantidade de combustivel & caiculada de
modo a possibilitar o transporte de maxima quantidade de

carga € numero de passageiros sem afetar a seguran¢ga do o
voo. e

b) PARTIDA DO MOTOR

ApGs 0 aviao ter sido abastecido e carregado, realiza-se
a partida dos motores.

c) TAXI
QO avizo com o0os motores em funcionamento, desloca-se do
patio de embarque em direcio a cabeceira da pista para

esperar, por parte do controle de rafego aéreoc, a
liberagdo para decolagem.

FUNDAER - Pdg. 14
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d) PREPARACSO PARA DECOLAGEM
Na cabeceira da pista, enquanto espera . x liberaglo, =
aeronave € configurada para a decolagem baixando os flap

€ os slats de modo a proporcionar 3 subida do aviio em
baixa velocidade.

gy

i

e) DECOLAGEM

Apds a liberag¢HSo, o piloto dd toda poténcia nos motores e
a aeronave corre pela pista ate a velocidade ideal, na
qual ela levanta o nariz € sai do ch3o. A opera¢io dos
motores em- toda poténcia nio deve exceder cinco minutos,
com 0 risco de danificar os mesmas. Logo em seguida, o
trem de pouso € recolhido para diminuir a resisténcis do
ar.

f) V30 DE SUBIDA
Logo apds a decoloagem a aeronave realiza wuma subida
acentuada para afastar-se com seguran¢a dos obstaculos do
solo. Durante esta fase os flaps si0 recolhidos
progressivamente. Ao alcangar uma altitude sequra, a

subida do avifo continua, porém ¢ menos acentuada, até a
altitude de cruzeiro.

g) VB0 DE CRUZEIRO -
Atingida a altitude de cruzeiro, o avido € ajustado para
realizar um voo nivelado (horizontal) seguindo a aerovia
determinada para sua rota. As aerovias s3o como estradas
aéreas determinando as rotas de maior trdfego. Estacles
de radio espalhadas sobre a superficie da Terra funcionam
como “farois” emissores de sinais de rddio, os quais
orientam as aeronaves nas aerovias. No vdo de cruzeiroc a
poténcia dos motores é ajustada de modo a proporcionar a
velocidade ideal na qual se obtem o md:ximo alcance, isto

€, a velocidade onde o consumo de combustivel & bastante
reduzido. .

h) PREPARACAO PARA POUSO
Quando a aeronave estd proxima do seu destino, o piloto

inicia os procedimentos de descida, 0% quais s3o0
monitorados € orientados pelo controle de trifego aéreo
até o instante do pouso. A poténcia dos motores &
reduzida e a aeronave comegca = realizar um voo

descendente em diraglo ac aeroporto de destino. Ao ser
informado pela torre de controle, em qual pista estd
autorizado a pousar, o avifo inicia a aproximacio, a gual
€ efetuada visualmente ou auxiliada, em caso de condigeaes
meteoroldgicas adversas, através de um sistema automatico
chamado ILS (Instrument Landing System) e gue orienta o
avido até a pista. Os flaps s%o baixados pragressivamente
a medida em que 3 poténcia dos motores € diminuida. Perto
da pista, a uma velocidade adequada, o trep de pousa é
baixado € a poténcia dos motores & cortadsx. ' :

i) POUSO
- Toda configurada para o pouso € orientada pelo ILS, a
aeronave desce lentamente sobre a pista. Apds o pousao os
spoilers sHo acionados, o aviio perde sustentaclo, os
freios s80 acionados e ¢é dada revers3o nos motores para
auxiliar a frenagem.

A
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J)

k)

,
TAXY _ .
Finda a aterrissagem, a aeronave desloca—se da pista em
-direg®c aon- terminal de desembarque ou patic de
estac i« ErT

DESCARREGAMENTO DO AVIAO

Com a aeronave estacionada no terminal de desembargue a
ela reservado, inicia—se a operagio de desembarque dos
passageiros € o descarregamento da carga transportada.
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2 ATMOSFERA © MEIO VITAL DO AVIAD

2.1 INTRODUCAOQ

A atmosfera € a camada de gases, que envalve a Terra ¢ o
meio dentro do qual o aviio se locomove. A meteorologia & A

ciéncia ou ramo da Fisica, que estuda a atmosfera e seus
fenamenos .

O conhecimento das caracteristicas da atmosfera, bem como
das condigles meteorcldgicas, as quais ¢ aviio poderid estar
sujeito, € de primordial importd@ncia tanto por parte do
projetista do aviio, como do pilotod

-~ por parte do projetista, para a concepgio de uma aeronave
eficiente e seguray

— por parte do piloto, que devera saber como enfrentar o
tempo que vai encontrar e, também, como evitar
fendmenos meteoroldgicos que podem por em
seguranga do viOo.

0%
perigo a

2.2 COMPOSICAO DA ATMOSFERA

A atmosfera €& a camada de gases que envolve a Terra. Embora

xtremamente leve, o ar tem peso e & altamente elidstico e
compressivel. Ele & uma mistura de gases. Um dado volume de
Ar puro e seco contém aproximadamente:

= 78% de Nitrogénios
- 21% de Oxigénio; e

- 1% de uma mistura de outros 15 gases tais como o Argaonio,
Didxido de Carbono, Aménia, Hélio, etc.

A proporgio & aproximadamente a mesma em todas as partes do
globo terrestre até aproximadamente a altitude 90 Km. Dav
para cima, a composi¢i0 muda, havendo a predominancia de
gases leves? Hélio, Nitrogénio,Hidrogénio, etc.

0 ar tambeém contém vapor d’‘dgua cuja quantidade varia de 9%
a 9% do volume total do ar. O vapor d’'agua  (por estudos

realizados) atua como um gas independente misturado com o
ar .,

A atmasfera, ainda que aparentemente clara, contém uma
enorme quantidade de impurezas, tais como particulas de
poeira. Quando estas particulas 530 relativamente numerosas,
elas aparecem como névoa € reduzem a visibilidade.
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2.3 CAM~LAS DA ATMOSFERA

Na sua ¢ :0580 vertical, a atmosfera pode ser dividida em
4 camada: 1 saber (ver figura 2.1), tendo cada uma certas
propriedades e caracteriticas:

Troposfera (de @ Km & 14 Km ou 20 Km);

— Estratosfera (de 11 Km ou 20 Km a S50 Km);

Ionosfera (de 5@ Km a 500 Km) ¢

Exosfera (acima de S0Q Km).

ETEROSFERA

EXOSFERA
l e
watelite
R TSR YRR, (R B
g
§ TERMOSFERA

Altitude es Ouilometros

[l
] Drdats //’///%/é/ s ’

VI m

nivel do mar

I
Equagor

FIGURA 2.1 - As camadas da Atmosfera.

2.3.1 TROPOSFERA

A troposfera € a regifo da atmosfera mais importante para a
aeronautica, uma vez que a maioria dos avioes voa dentro de
senus limites. & onde se di3o os fenomenos meteoroldgicos
comuns, tais como a formagao de nuvens, chuvas, nevoeiros,
etc: e € caracterizada pelas condigoes de turbuléncia que
geralmente prevalecem.
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A4 altura da tropbsfera varia de aproximadamnente {0 Km n
polos a aproximacamente 20 Km no equador. A troposfera
mais alta no verio do gque no inverno, bem como sobre are
de alta pressfo do que sobre de baixa pressio.

Q

i O 0

EX:

4

Dentro desta camada, a temperatura normalmente decresce com
o aumento da altitude.

2.3.2 ESTRATOSFERA

A estratrosfera estende-se desde o limite superior da
troposfera, a tropaopausa, até aproximadamente 50 Km acima
da superficie da Terra. Embora sejam encontrados ventos com
altas velocidades na estratosfera, esta camada &
caracterizada por apresentar condigoes uniformes, nao
turbulentas. € onde se encontra a camada de ozénio, gque
absorve a radiaglo ultra-violeta do sol, sem a qual a vida
neste planeta n3o seria passivel.

2.3.3 IONOSFERA

A ionasfera, a qual €& separada da estratosfera pela
estratopausa, basicamente ¢ caracterizada pela presenga de
camadas de gases ionizados € e€létrons livres. Ela € a camada
onde se dHo com maior frequéncia os fenomenos luminosos aou
eletro-magneéticos, tais como as auroras boreais.

Para efeito de estudos a ionosfera costuma ser dividida em
duas sub-camadas:

a) MESOSFERA
Acima da estratosfera esta uma camada turbulenta chamada
mesosfera, na qual a temperatura cai rapidamente com a
altitude. Ela alcanga um valor minimo médio de -92,5°C no
seu limite superior a 80 quilometrcs de altitude. @A
camada superior da mesosfera € chamada MmeSOPAUSTH.

b) TERMOSFERA

Estende-se desde o limite superior da mesosfera, a
mesopausa, ate aproximadamente Z00 Km acima da superficie
da Terra. A temperatura aumenta assustadoramente,
chegando a atingir 1{009°C em sua parte mais alta. No
entanto, em consegquéncia da baixissima densidade do ar,
como se vera mais adiante, essa temperatura nio € medida
pelos conceitos comuns: corresponde ac calor necessario,
tendo como base as condigles do ar ao nivel do mar, para
que as moléculas possuam a mesma €nergia cinética. Neste
camada existem ventos de até 1000 Km/h.

2.3.4 EXOSFERA

A exosfera € a regifo mais externa da atmosfera € encomtra-
se acima de uma altitude de 990 Km. Nesta regido a atmosfera
& t30 rarefeita que a resisténcia do ar ao movimento de um
corpo € praticamente nula. Por esse motivo € nesta camada
onde encontramos o0s satélites movendo-se em  odrbitas e
sujeitos somente a agio da gravidade da Terra. v



-t

hed

. L3

Existe uma outra divisZo, baseada na composigio do ar

atmosferer ico, que define duas camadas:

- Homosfera
£ a. c:wada situada entre a superficie da Terra até a
altituge de aproxtimadamente 90 Km, onde a composicio do ar
e praticamente constante e igual a Jja citada
anteriormente.

-~ Heterosfera

E a camada que se estende acima de 90 Km de altitude e que
caracteriza-se pela predomindncia de gases leves como
Hélio, Nitrogénio € Hidrogénio. -

E importante definirmos dois termos que serfo utilizados
logo a seguir: ALTURA e ALTITUDE. A ALTURA & a dist&ncia
vertical de um ponto na atmosfera ao ponto do solo

topogradafico abaixo dele. A ALTITUDE ¢ a dist@ncia vertical
desse ponto na atmosfera ao nivel médio do mar. A figura 2.2

e w o

mostra um esquema onde podemos observar estas duas altitudes
para um dado aviio em véo:

Altura

Altitude

FIGURA 2.2 - Altura e altitude.

2.4 ATMOSFERA PADRAO

Com o propdsito de calibragHo de instrumentos, estudos de
desempenho de aeronaves e foguetes, seus projetos e assim
por diante, o conhecimento da distribuigio vertical de
parametros do ar tais como pressio, temperatura, densidade e
velocidade do som, se torna necessirio. Desde que  as
condigoes da atmosfera real nunca permanecem constantes em
particular tempo ou lugar, um modelo da atmosfera deve ser

empregado como uma aproximacao. Este modelo € conhecido como
ATMOSFERA PADRAO.

A atmosfera padrdo € uma convencio, ou, melhor dizendo, uma
série de convencles. Existem atmosferas padr3o para usos
especificos, para regiles especificas, como a Isa, a da
NASA, a da ICAO0, a MIL, etc., € que se modificam com o
tempo. Em termos de aviaglo civil e comercial, usa-se a Isn,
International Standard Atmosphere.

P

1= Pig. M

e,




~

Cyiy

¥

Com o aumento do_ conhecimento da atmosfera real, existe
também um apr imoramento da atmosfera padrio, razso pela qual
se faz referéncia ao ano ©m que se estabelesceu, e
convenciao, a atmosfera referenciada e da qual se estela
utilizando os dados. & I34& de 1962 adota as seguintes
aproximagoes:

- 0 ar € um gas seco:
- g ar @& um gas perfeito;
- 60 ar esti em repouso com relaglio a Terras

- a aceleracfio da gravidade & constante em qualquer latitude
e altitude e ao nivel do mar seu valor é do = 9,807 m/s=y

- a atmosfera padr3c € uma aproximagloc simplificada dos
valores médios das condi¢des reais a 45° de latitude
norte.

A seguir & mostrado como variam as condigoes de temperatura,
pressio, densidade e velocidade do som com relagio A
altitude neste modelo ( ver figura 2.3).

a) TEMPERATURA
A temperatura inicial do ar ao nivel do mar € Te = 15°C e
diminui com a altitude até a 1limite da troposfera, =

11.000 metros, seguindo uma variagadao linear dada pela
formulas -

T = 45 - ©,0065h ,

R

onde h & a altitude em metros.

De 411.000 a 20.000 metros, Jja na estratosfera, 3
temperatura ¢ constante € igual a =-56,4"C. Dai até o
limite maximo da estratosfera a temperatura passa a subir
alcancando aproximadamente =3°C. Na mesosfera ela volta a
cair novamente até cerca de —-80%C no seu limite superiar
e dai para cima a temperatura sobe assustadoramente .

b) PRESSAQ
A pressio ao nivel do mar a 15°C € po = 760 wmmHg =
104.325 N/p® e vai diminuindo rapidamente com o altitude,
aproximadamente como a curva mostrada no grafico da
figura 2.3. Mais ou menos 3/74 da massa de ar estam na
regi3o da troposfera, € o restante dai para cima.

Como a pressioc segue uma variagao bem definida e bem
comportada com relagio a altitude, pode-se obter
indiretamente a altitude de um ponto na atmosfera a
partir da pressio local. Essa altitude € chamada altitude

pressio ¢ € medida através de um instrumento chamado
alt imetro barométrico.

c) DENSIDADE :
A densidade do ar ao nivel do mar € = 1,225 Kg/m™, e,
semelhantemente, a curva de pressio diminui rapidamente
com a altitude como mostrado na figura 2.3. Da nesma
maneira coma com relagio a pressfo, a altitude de um

~r
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pontc na atmosfera pode ser obtida, indiretamente, =a
partir da. densidade do ar local. Esta altitude chama-se
altitu.’ - densidade, porém nlo € utilizada na pratica por
ser . w:dida dificil.

d) VELOCIDADE DO SOM
A velccidade do som estada intimamente relacionada com
temperartura do ar, logo ela segue uma variagio que
acompanha aproximadamente o perfil de temperatura com a
altitude, como pode ser observado na figura 2.3. A
velocidade do som a0 nivel do mar a 159 ¢é a, = 340.294
Km/h . ¢

TERMOSFERA

- MESOPAUSA

MESOSFERA

L ESTRATOPAUSA

Altitude em Oui)ometros

oot ESTRATOSFERA

TROPOPAUSA
TROPOSFERA
, ~ 4 .
X -100 -50 OC (temperaturs) 0 %0
y i -4
10 15z 10

W/m? (pressio) . .

0.5 3 1.0
, Kg/m> (densidade) N

250 300 350
wn/seg (velocidade)

FIGURA 2.3 - Caracteristicas da Atmosfera Padrao.

Podemos notar que as condigOes atmosféricas variam muito com
a altitude e, portanto, a aeronave sofrerd a influéncia de
tais variagdes. € importante ressaltar que estas variagoes
restringem o campo de operaglo das aeronaves. Como se vera
num capitule mais mdiante, a poténcia gerada prelo grupa
moto-propulsor € as forgas aerodini@micas sobre a superticie
do avif&o diminuem com o decréscimo da densidade, de tal modao
que existe uma certa altitude acima da qual a aeronave nio
CONSEeguUE Voar.

A baisx Pressao nas regiodes mais altas da atmosfera
dificulta a absor¢io de oxigénio pelo organismo  humano,
afetando profundamente as condigoes fisiologicas dos

tripulantes & passageiros, e restringindo a altituade de véo.
Este fator 1limitante é contornado pela pressurizaciho da
cabine, que possibilita o voo em altitudes mais clevadas. &
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necessario também um sistema de ar condicionado para maniaor
uma temperatura agradiavel no inteior do aviio, Jja que ras

grandes altitudes a temperatura € muito baixa.

2.5 ATMOSFERA REAL

Seria conveniente que a atmosfera real correspondesse R0
modelo da atmosfera padrao. Efeitos da rotacic da Terra
sobre cseu eixo, A inclinag8o do scu eisx de rotaglo, sua
movimentaglo anual em torno do so0l, a ndo uniformidade do
aquecimento da superficie terrestre e mesmo sua topografia
irregular, s3ac causas basicas das variagoes irregulares e
geograficas nas condigdes gerais do clima sobre a Terra,
provocando uma permanente agitagao do ar atmosférico.

0 calor irradiado pelo sol ¢, indiretamente, a forga
mot ivadora para todos os fendmenos climaticos sobre a Terra.
A energia calorifica emitida pelo sol é chamado radiagio
solar. Dessa radiagdao, auando atinge as camadas da
atmosfera, somente uma pequena parcela € absorvida pelo ar.
A superficie da Terra recebendo a radiaclo solar, abhsorve
grande parte desse energia, sendo ela entXo, por contaio,
facilmente absorvida pelo ar atmosférico. Isto e

wtremamente importante porque mostra que o aquecimento da
atmosfera se faz, em sua maior parte, nio pela absorgaoc da
radiacio solar e sim por contato com a superficie térrestre
aquecida por esta radia¢lo.

0 movimento de massas de ar s30 de grande interesse porque
afetam o voo dos avides. VYamos a seguir estudar os
movimentas principais caracteristicos do ar atmosférico.

2.0.1 CORRENTE ASCENDENTE .

A corrente ascendente, como 0o proprio nome diz, € 0
movimento de uma massa de ar de regioes inferiores cara
regides superiores da atmosfera. Tal movimentc € causado
princiralmente pelo aquecimento de massas de ar em contato
com a superficie terrestre.

Como sabemos, uama massa de ar quente ¢ menos densa que ama
mais fria, logo cla tende a subir. Chamamos esse fenomeno da
convecg¢3o.

Note que quando a massa de ar gquente sobe, ela tende a criar
uma regidao de baiva pressio proxima & superficie de Tarra, =
qual deverda ser ocupada por uma outra massa de ar quUe para
14 se deslocard. : :

~2.5.2 CORRENTE DESCENDENTE

A corrente descendente € o0 movimento de massas de ar de
regides superiores para regides inferiores da atmosfera. Tal
movimento @ causadeo ou pela forca de gravidade que atrai
massas de ar mais frias €, portanto, mais pesadas para
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baixo; e/ou .sevido a regites de bainxa press3o prdximas a
superficie d¢a Terra.

2.T.3 VERT

Vento € o nome que se da ao movimento horizontal de massas
de ar. € dificil distinguir entre causa e efeito do vento:
pressdo ou temperatura, por serem intimamente relacionadas.
Como sabemos, o ar tende a se locomover de uma regi%o de
alta para outra de baixa pressdo. Logo o vento ocorre porque

Histem diferengas de pressfo sobre a supreficie da Terra.

.

2.5.4 TURBULENCIA

Turbuléncia € o movimento desordenado do ar, onde a varia¢io
da diregl30 ou da velocidade das massas de ar & rapida, ou
ainda, onde as correntes ascendentes e descendentes se
alteram rapidamente. Em qualquer desses casos, a amplitude
existente entre as velocidades das massas de ar & grande.

Existem muitos fatores que causam a turbulénciza. Um deles, &
a variagio na composicio da superficie terrestre que resulta
em aquecimentoc N30 uniforme do ar prdximo aoc solo, causando
correntes convectivas, que variam de intensidade ao lorgo de

curtas distdncias e gerando turbuléncia. -

Turbuléncia também & gerada quando camadas de ar s€
deslocando horizontalmente, proximas ao solo, encontram
grandes obstdculos ou muitos obstdculos pequenos, devido a
irreqularidades topograficas, formando complicados
emaranhados de redemoinhos.

A figura 2.4 apresenta alguns tipos de turbuléncias

:raje;.gm do | r | X \\
= s S
/

—

I

L A
- encontro de massas

--de ar com temperaturas
diferentes

éaquecimento nao
:uniforme da su-
perficie da Terra

irregularidades
da superficie da -
Terra

FIGURA 2.4 - Tipos de turbulencia.

2.5.5 CIRCULACAO GERAL

Se nq0 houvesse desvios causados pela rotaglo da Terra ¢
devido a irregularidades da sua superficie, 0 ar tenderia o

se movimentar segundo ’ figura 2.5 abaixo, isto €, 0 ar mais
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frio € mais denso  das regioes  polares tonderta A coprar
diretamente para a5 reqgioes equatoriais. [stc Qoorrs paraue

O ar nas reqgiloes equatoriais, aquece-se ¢ tende a  Subir

gerando um cintur3c de baixa pressido no equador.

POLO NORTE

- POLO SUL

FIGURA 2.5 - Circulacdo Geral,

A maior densidade do ar frio faz com gue ele se movimente
das regioes polares para o equador nos niveis inferiores da
atmosfera, ao mesmo tempo gue o ar equatorial, mais leve,
tende a se movimentar em sentido contrario nos niveis
SUPEFr i OreEs.

2.5-.6 FORCA DE CORIOLIS

A forga de Coriolis € uma forga “aparente”, originada pela
rotaglo da Terra, a qual deflete o vento em diregic a
direita no hemisfério norte e em direglc a esquerda no
hemisfério sul (vocé sobre a superficie da Terra observando
a deflexdo do wvento). Tal deflexido pode ser entendida
através da seguinte comparagao:

risco} radial
Y

~7 r g 4

J risco sgbre ¢ disco

FIGURA 2.6 - Representacao da forca de
Coriolis.

Com o auxilio de uma régua, se fizermos um isco ~adial
sobre um disco em rota¢gdo, perceberemos Gue O risco NAO

saira reto, porém farda uma curva como indicado -na figura
2.6 : L
fu "
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2.6 NLLVCHS

ié -

Nuvens <7 dzidsitos de pequenas particulas de &agua, no
estado  liquidn ou sdlido, em suspen¢lo na atmosfera,

provenientes da condensa¢lo da humidade do ar. As nuvens sio
a exprescsio direta dos processos fisicos que ocorrem na
atmosfera. Elas estfo relacionadas com as condigoes de
visibilidade, formacl0 de gelo e a sua forma pode auxiliar

na interpretagic das condigtes atmosféricas. Se o piloto

souber identificar corretamente as nudvens, serada capa:r de-

evitar os tipos perigosos ao voo € avaliar as condigdes

atmosféricas.

A fim de facilitar e proporcionar uma vizualizaglao mais
consisterts das nuvens, os modernos avioes possuem radares
meteoroldgicos, o0s quais detectam as nuvens proximas e ate
informam a densidade delas por meio de cores na tela.

2.6.14 PROCESSO DE FORMAGCAO DE NUVENS

0 ar sempre retém uma quantidade relativa de vapor d ‘agua,
variando segundo o tempo e o lugar. No estado de vapor este
se mantem invisivel, 80 se tornandoc visivel em estado
1fquido ou sdlido. A quantidade de vapor d’agua por unidade
de volume que o ar pode reter, sem gue haja condensagio,
depende da temperatura, e sera tanto maior quanto maior for
a temperatura deste ar. Quando o ar retém a quantidade
maxima de vapor d’‘agua, dizemos que ele atingiu o ponto de
orvalho, torndo-se saturado, e, a partir dai,

0O Vapor gcomega
a se condensar.

Como ja sabemos, o ar aquecido em contato com a superficie
da Terra tende a se taornar mais leve que o meioc ambiente
tendera a subir. Com a subida, o ar se resfriara
adiabaticamente (sem troca de calor) atd que, atingindo =@
temperatura do seu ponto de orvalho, se tornara saturado. Na
altura em que o ar atinge seu ponto de orvalho, a humidade

@

se condensard, — transformando-se em estado visivel: as
NUVENS .
Existe outro processo de formagloc de nuvens que ocorre

A

quando ventos fortes se locomovendo proximos 2 superficie da
Terra, sfo obrigados a subir devido a obstdacules geograficos
de grandes propor¢oes, tais como cadeias de montanhas. Caso
o ar tenha humidade suficiente, o resfriamento adiabatico,
que o mesmo sofrera ao subir, ira formar as nuvens.

2.6.2 TIPOS DE NUVENS

As nuvens sao divididas em 3 tipos basicos a saber: ¢irrus,
stratus e cumulus. Resultantes desses tipos basicos e€nistem
10 espécies diferentes de nuvens, divididas segundo a altura
de suas bases € seus processos de formacio.

Interessa—-nos conhecer somente os tipos basicos.
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a) CIRRUS
Og cifrrus sa0 constituidos por cristais de gelo ¢ atingem
altitudes mais elevadas 4uUe 05 outraoe fipos de nuvens.
Podem apresentar—-se csob a forma de fibras delgadas ou
filamentos, 0s quais podem ser scensivelmente retilineos,
encurvados irregularmente, ou parecenda filetes
emaranhados. Se seus filamentos estiio organizados de modo
sistematico, tem ligacgHo com mau cempo.

N

i

ai

b) STRATUS

O stratus, geralmente, é constituido por goticulas de
agua muito pequenas. A temperaturas muito bLaixas, estw
nuvem pode ser constituida por pequenas particulas de
gelo. O stratus apresenta-se, na maioria das vezes, sab a
forma de uma camada cinzenta, de aspécto turvo e muito
uniforme, cuja base & suficientemente baixa para ocutltar
os cumes de colinas pequenas ou das construgdes elevadas.
£ a cldssica nuvem do nevoeirao. As precipitagies gue
provém do stratus, quando alcancam o solo, se apresentam
sob a forma de chuvisco, prismas de gelc ou grios de
NEVE

c) CoMuLUS

0s ciumulus S&0 constituidos, principalmente, por
goticulas de dgua. SEo nuvens isoladas, de tamanho
variavel, geralmente densas e de contornos bem definidos:
desenvolvendo-se verticalmente em forma de domos ou

torres, € cuja parte superior, cheia de protuberiancias,
assemelha-se, muitas vezes, a uma couve-flor. s partes

destas nuvens iluminadas pelo so0l, s3o de um branco
brilhante; s base, relat ivamente sombria, i
sensivelmente horizontal. Os cimulus estHoa, as VEZESs,

dispostos em filas sensivelmente paralelas a direcZo do
vento. O0s de grande dimens3o vertical podem dar lugar =
precipitagoes; nas regioes tropicais, 2stas nuven:s
provocam, frequentemente, chuvas abundantes sob a forma
de pancadas.

Quando a nuvem ¢ de chuva, & palavra “Nimbus” & adicionada

a0 seu nome. Desta forma temos a nimbustratus e o
cumulunimbus.

2.6.3 FORMACAO DE GELO

Gelo se forma sobre as superficies do aviio, geralmente
quando este atravessa uma NuUVEm cCuja Composicie seja de
gotas d’‘dgua em estado de sobrefusio, isto ¢, quando se

mantém em estado liquido com temperaturas abaixo do ponto de
congelamento.

A formac3o de gelo sobre as superficies de um aviic € mujto
perigosa pelos seguintes mot ivoss

- A deposic3o de gelo wmodifica a forma co perfil das asas
do aviZo, prujudicando o seu desempenhos

- 0 gelo pode entupir os orificios das tomadas de

Pressao, prejudicanda o funcionamento dos
instrumentos ligados a estas tomadas:
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= congelementc das superficies de comando dificultando o seu
movimnentos

~ & forrclo de gelo aumenta o peso da aeronave;
= 0 desprendinento de camadas de gelo formadas sobre a
superficie do aviXo podem danificar os motores.

Por estes motivos, a maioria dos aviges sio equipados com .
sistemas de degelo e anti-gelo para evitar sua formagioc. Os S
Principais tipos de gelo que se formam s3o:

a) GELO VIDRADO
E 0o gelo com superficie polida, aparéncia vitrea e semi-
transparente. Forma-se quando o avifio atravessa uma nuvem
"com uma concentragfo de grandes gotas no estado de
sobrefusio. Quanto mais densa for a nuvem de grandes
gotas nessas condi¢tes térmicas, tanto mais provdvel & =
formag8o de gelo vidrado e tanto mais rapido & o seu
acimulo sobre o avi@o. 0 gelo vidrado nSo modifica muito
o perfil das asas dos aviGes; apesar disto, & a forma
mais perigosa, porque se acumula rapidamente €, sendo
sélido, cola-se firmemente nas superficies onde se forma.

b) GELO OPACO

£ o gelo com cor leitosa e opaca, forma-se rapidamente £m
forma de crosta, deformando muito as asas do avido;
apesar disto, € menos perigosa que a anterior, porque a
Prépria vibraglc do aviZo tende a desprendé-lo. Sua
. formagdo ocorre geralmente quando o aviio ‘atravessa

nuvens compostas de pequenas gotas com temperatura
inferior a 0°C.

c) GEADA -

£ o gelo de estrutura cristalina esbranquicgada,
semelhante & neve. Forma-se quando a aeronave passa
rapidamente de regides com temperaturas bem baixo de o°C
pPara regiodes com temperatura consideravelmente mais
elevada, com elevado teor de umidade. A geada forma-se
quando o vapor d‘dagua do ar quente é esfriado bruscamente
Aabaixo do seu ponto de congelamento pelo contato com =
superficie exterior da aeronave, onde se condensa
diretamente para o estado sdlido. Os depésitos de geada
%30 de pequena espessura e evaporam—se € derretem com a
continuac8o do v0o em ar quente. Também os parabrisas
podem ficar subitamente recobertos de geada. A geada
poderda se formar sobre os avides que ficam ao relento,

sem coberturam, durante noites em que a temperatura cal
abaixo de o <C.
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3 AERODINAMICA .BASICA

3.4 INTRODUCAO

A aerodindmica € o ramo da fisica que estuda os fendmenos
que acompanham todo o movimento relativo entre um corpo € o
ar que o envolve, determinando a relaglo entre a forma € o
equilibrio dinamico deste corpo sobre a agio deste mavimento
relativo. 0 corpo pode estar paradec e a ar em movimento
(como € o caso das construgdoes submetidas a ag3c dos ventaos)
oy 0 corpo pode deslocar-se no ar imovel ou em movimentoc
{como no caso de um praojétil, um automdvel ou um avilo).

0 avido voa porque forgas aerodinamicas o sustentam no ar e,
portanto, o conhecimento dos principios aerodinamicos
envolvidos € muito importante.

3.2 ESCOAMENTOS

>

Escoamento € o nome dado ao movimento dos fluidos. O ar, a
agua, o oleo, os gases € 0% liquidos em geral s3g ditos
fluidos pois tomam a forma do recipiente que os contém.

3.2.14 TUBO DE ESCOAMENTO

Quando um fluido esco’, dizemos que o faz através de um tubo
de escoamento. Existem 2 tipos de tubos de escoamentos o

n) TUBO DE ESCOAMENTO REAL

£ aquele que podemos ver € tocar, COmMO UM Ca’NO DpOF
exemplo.

b) TUBO DE ESCOAMENTO IMAGINARIO
€ aquele formado pelo prdprio fluido, como por exemplo
uma corrente maritima ou um vento encanado. No primeiro
CAsS0 a proépria agua em repouso serve de parede para a
Agua em movimento, enquanto no segundo caso, € O ar €m
repouso que serve de parede para o ar £m movimento.

A figura 3.4 da wuma idéia de tubo de escoamento real e
imaginario.

TUBO REAL
(mangueira)
TUBO IMAGINARIO
( apenas agua )

FIGURA 3.1 - Tubo de escoamento real e imaginario.
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3.2.2 LINHA DE FLUXO

Vamos consicera: que ar esteja fluindo dentro de um tubo de
escoamenlc real de se¢30 constante. Como o ar € invisivel,
podemos visualizar o escoamento criando pequenos filetes de
fumaga na entrada do tubo, como mostrado na figura 3.2 .
' L}

FIGURA 3.2 - Visualizacan dn escoamento.

Estes pequenos filetes de fumaga representam o movimento das
particulas de ar com o tempo € s3o0 chamadas linhas de fluxo
ou linhas de corrente. :

0 escoamento de um fluido pode ser representado pelas linhas
de fluxo que o constituem. Assim, podemos considerar que um
tubo de escoamento é um feixe de linhas de fluxo, como pode
ser visualizado na figura 3.3 . {

FIGURA 3.3 - Tubo de escoamento.

3.2.3 ESCOAMENTO LAMINAR

Se o0 escoamento apresenta-se organizado, com linhas de fluxo
bem definidas & paralelas entre si, dizemos que o escoamento
e laminar. A figura 3.4 mostra dois exemplos de escoamento
laminar .

,’ - ""\\
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(a) (b)

FIGURA 3,4 - Escoamento laminar.
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No escoamento laminar, as particulas do fluirdo locomovem—se
em lamifhas ou camadas, & as particulas de uma camada movem=—

se somente atraves desta camada, n3o passando para outras
adjacentes.

3.2.4 ESCOAMENTO TURBULENTO

Se 0 escoamento apresenta-se desorganizado, isto &, se as
linhas de fluxo s3o desorganizadas, com particulas de fluida
movendo—-se desordenadamente, como mostrado na figura 3.5,
dizemos que o escoamento & turbulento ou turbilhonado.

FIGURA 3,5 - Escoamento turbulento.

F

As caracteristicas do escoamento do ar ao redor do aviio
afetam as suas caracteristicas aerodinamicas.

3.3 EQUACAO DA CONTINUIDADE

A equagio da continuidade € uma forma de expressar
matemat icamente a conserva¢fio da massa de um sistema.

Consideremos o tubo apresentado na figura 3.4, o qual possui
uma diminui¢lo da drea de sua segio transversal. Digamos gue
um fluido ideal esteja escoando dentro deste tubo na direcio
indicada na figura.

FIGURA 3,6 - Cano com reducao de area.

Fluido ideal € aquele que nio apresenta efeitos viscosos € é
incompressivel. 4
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"As se¢tes transversais 1 e 2 do tubo possuem areas A, ¢ O,
. respectivamente, senda’ Ay visualmente maior que Az. Sejam Y,

€ Vg as velocicades médias do fluxo nestas segfes. A equaglo
da contin.icvade afirma que, em regime permanente, a massa de
fluido passando pela seclo i, por unidade de tempo, deve ser
igual a massa de fluido passando pela sg¢lo 2, por unidade
de tempo, isto é, a vaz®0 -na se¢cl®0 1 € igual a vazRo na
segan 28

vazfo, = vazlog = m
m =Py AV =L A Va

ondet P, ¢ P2 sio as densidades do fluido nas secdes A, € A,
respectivamente.

Como o fluido € incompressivel, isto €, Py =p2 , a
wpressio acima se reduz al

Ag Ug = Aa '\)3
Aanalisando esta iltima express8o, verificamos gque sendo a

#rea A, maior que a area Az, entio V, deve ser menor gue Vj.
Logo podemos concluir que se um fluidoe, escoando =3 uma
velocidade constante dentro de um tubo, encontrar uma
reducio de 3area no seu caminho, sua velocidade aumentard no
estreitamento, para manter constante a vaz3o antes dele.
Desta maneira, nl0 estard desrespeitando o principio da
conservagiio da massa. B

Uma pergunta que deve ser feita neste ponto €: De onde vira

a energia para aumentar sua velocidade? Essa € respondida A
seguir.

3.4 PRINCiPIO DE BERNOULLI

Consideremos o escoamento de um fluido ideal. A energia
total do escoamento € composta de 3 formas:

- energia cinética, devido ao movimento direcionado das
particulas do fluido:

- energia de pressio, relacionada a0 movimento cadtico das
particulas; «

- energia potencial, associada a posi¢ao do fluido em
relaglo a um nivel de referéncia.
O principio de Bernoulli € a expressao de forma matemdtica
da conserva¢cio da energia total do escoamento: a soma total
das energias cinética, de pressioc e potencial permanece
constante ac longo do escoamento.

Se admitirmos um escoamento onde n3o ocorra variaglo de
energia potencial, isto &, o escoamento € nivelado, entsio o
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principio de Berncoulli se reduz a:

& -

energia cin€tica + energia de pressio = constante
O
m (172 V%) + m (p/p) = cte

Ora, se a vazdo m € a energia total devem permanecer
constantes, caso a energia cinetica aumente ao longo do tubo
de escoamento, obviamente, a energia Jde pressaoc devera
diminuir, ou "equivalentemente, se a velocidade V do fluxo
aumentar, a pressio local p diminuirda. Vamos comprovar tal
afirmagio com o auxilio do tubo de Venturi.

3.4.1 TUBO DE VENTURI

0O tubo de Venturi € um tuboc que possui uma redugio de area
entre suas extremidades, como indicado na figura 3.7

FIGURA 3.7 - Tubo de Venturi.

A figura 3.7 mostra um tubo de Venturi equipado com varios
medidores de pPressao, chamados manometros, ligados
perpendicularmente a parede do tubo. Tais manometros estio
dispostos de manegira a medirem a precsio estatica ao longo
do escoamento de um fluido no interior dc tubo. Como n3c ha
fluxo de fluido dentro do tubo (ver figura 3.7), os
mandmetros encontram-se nivelados.

Admitamos que um fluido ideal esteja escoando pelo tubo na
diregdo indicada pelas linhas de fluxo, como mostrado na
figura 3.8.

FIGURA 3.8 - Escoamento no tubo de Venturi,
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Notamos iz"= observacio dos mandometros, que a pressfo do

escoamento vai diminuindo ao longo do estreitamento do tubo
e volta =2 aumentar 3apds ele. Por outro lado, sabemos que a
velocid- - do flux aumenta através do estreitamente.
Verifiz.. .2 antdo que existe uma compensaglo entre pressio e

velocidace ao longo do escoamento, de modo que quando uma
aumenta a outra diminui e vice-versa.

3.4.2 PRESSA0 ESTATICA

A pressio lida diretamente nos mandmetros ¢ chamada pressifo

estatica, pois esta relacionada com o movimento cadtico e o%
choques das particulas do fluido com as paredes do tubo. A
energia de pressio citada no principio de Bernoulli estd
relacionada com a pressio estatica do fluido.

3.4.3 PRESSA0 DINAMICA

Assim como a pPressao estatica esta relacionada com o©
maovimento cadtico das particulas do fluido, também podemos
relacionar o movimento direcionado das particulas por meio

de uma pressfo que chamaremos de presslc dinamica. Deste
modo, temos que a energia cinética estd para a pressio
dindmica, assim como a energia de pressao ecsta para =@

pressao estatica. EntXo podemos escrever, baseados no
principio de Bernoulli, que:

; pressfio estatica + pressEo dind8mica = constante

oul
P+ 1/2 p V2 = p,

A constante da “pressfio acima € chamada pressi3o total do
fluido, estd relacionada com a energia total € € a mesma ao

longo de todo o escoamento, se admitirmos que nio existenm
perdas. »

A pressSo dindmica € definida pela 1letra 9 € como podemos

notar ela aumenta com o gquadrado da velocidade V do fluxo
local.

Concluindo: Quando =a velocidade de um fluido aumenta devido
a um estreitamento no tubo de escoamento, ha um aumento da

pressio dinamica € uma reduglo da pressio estatica contrzs as
paredes do tubo. ’

3.4.4 TUBO DE PITOT E TUBO DE PITOT-ESTATICO

Verificamos no ftem 3.4.1 que a variaglo de pressio estatica
de um fluido, escoando dentro de um tubo, pode ser
visualizado através de manometros - instalados ac longoe do
duto. Para tanto, estes manometros devem estar instalados de
maneira que o plano dos orificios destes, que chamaremos de
tomadas de pressio estatica, esteja paralelo as linhas de
fluxo (ver figura 3.9). Atraves do desnivel dos dois ramow
do mandometro podemos quantificar o valor desta pressio.
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FIGURA 3.9 - Pressac estatica.

Agara, como poderiamos medir a press3c total e 3 pressio

dindmica? Antes de saber como medi-las, devemos saber como
capta-las.

A pressio total € captada alravés de um dispositivo chamado
tubo de Pitot ou tomada de pressiao total. O tubo de Pitot
nada mais € que um tubo curvado (ver figura 3.10) e cuja
abertura recebe diretamente o fluxo de ar. Dessa maneira ele
capta a pressdo total ou pressio de impacto e através de um
mandmetro acoplado =a ele podemos quantificar o valor-®desta
pressfo total (ver figura 3.10).
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FIGURA 3,10 ~ Tubo Pitot e a pressao tctal.

Para obter a pressi3o dindmica basta utilizar um manometro,
onde um dos seus ramos esteja ligado a um tubo de Pitot de
maneira a receber a pressio de impacto, € ©0 outro ramo

ligado a uma tomada de pressio estatica, como ilustrado na
figura 3.14¢a).
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(a) Tubo de Pitot majs tomadas (b) Tubo ge Pitot-Estatico
' de pressao estatica

) FIGURA 3,11 - Pressdo dinamica.




il

4 st e R B A A e e R A A a a b A Y W e 2 T I o

A pressio de impacto ou pressio total € a soma de pressio

estdtica mais. a pressio din@mica. Como a pressio de impacto
entra po- i ramo do mandometro e a pressio estatica entra
pelo oul. o ramo, O desnivel indicado pelo manometro
corresponde a pressao dinamica.

Outra manecira de medir a pressfo dindmica € atraves da
utilizagio de um tubo de Pitot com tomadas de press8o
incorporadas a ele, como mostrado na figura 3.41(b). Este
recebe o nome de tubo de Pitot-Estatico.

2.4.5 TOUNEL AERODINAMICO

A equacfo da continuidade € o principio de Bernoulli tornam
possivel a construcio do tiunel aerodind@mico que € usado para
testar modelos Imersos em fluxos de ar. Um particular tinel
aerodinimico, chamado de tinel de circuito fechado, ¢&
mostrado na figura 3.12.

wiLice

FIGURA 3.12 - Tunel de circuito fechado.

Como podemos verificar visualmente pela figura, este tinel
aerodin@mico possui uma hélice acionada por um motor, a qual
promove a circulagfc de ar no seu interior. A regifo mais
estreita é chamada secio de ensaio e & onde o fluxo de ar €
mais veloz e uniforme. € nesta regilo onde o modelo a ser
ensaiado € colocado. Este modelo é 1ligado a balangas que
dari0 o valor das forgas que atuam sobre ele. 0 fluxo de ar
antes de passar pela segdo de ensaio, atravessa uma parede
de tubos orientados e que, devido a sua forma, € chamado de

“favo”. A funclo do favo € a de transformar o ar turbulento
em ar dirigido.

Um outro tipo de tinel, chamado de tiunel de circuito aberto,
¢ mostrado na figura 3.13.

MODELO

MOTOR

NQO ESTREITAMENTO O AR

ESCOA MAIS RAPIDAMENTE
VENTILADOR

FIGURA 3.13 - Tunel de circuito aberte.
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0 tunel "de circuito aberto, =30 contrdric do tinel de
circuito fechado, tem seu ar constantemente renovado, pais
ele suga o ar atmosférico nas suas proximidades.

3.5 PERFIL AERODINAMICO

A figura 3.14 mostra trés corpos de formas diferentes,
colocados dentro de wum fluxo de ar. Os trés corpos
apresentam a mesma dimensio masima “d” medida
perpendicularmente a direg3o do fluxo de ar.

Placa com comprimento
fqual a "d*

i Corpo com espessura
maxima igual a "d"

FIGURA 3,14 - A influéncia da forma do corpo
sobre o escoamento.

Analisando o comportamento do escoamento ao redor da placa
plana, verificamos que o fluxo ao ser desviado pela placa
n3o consegue voltar a seguir como antes de encontra-la,
transformando—-se nums grande esteira de fluxo de ar
turbulento. Verificaremos mais adiante que esta esteira estd
relacionada com um grande arrasto, isto &, uma grande forca
que empurra a placa na mesma diregio e sentido do fluxo de
ar.

Agora, observando o comportamento do ar ao redor do cilindro
de didmetro “d” , verificamos que ainda hia a formac3o de uma
esteira de fluxo turbulento atrds do corpo, porém esta
apresenta—-se menor que no caso da placa plana e, portanto, o
arrasto € menor.

No terceiro corpo o ar escoa calmamente e se transforma em
uma pequena . esteira de fluxo turbulento, muito atrids dele.
Em comparac8o com a dos outros corpos anteriores, a esteira
do udltimo corpo é muito menor e pode ser praticamente
despresada. Como consequéncia, o arrasto gerado € minimo. 0O
perfil representado por este corpo ¢é chamado perfil
aerodinamico.

0 mesmo resultado poderia ser obtido se ao invés de um fluxo
de ar, 03 corpos estivessem se deslocando em relagio ao ar
parado. 0 fluxo de ar aparente resultante do movimento dos
corpos € chamado de vento relativo.
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Podemos cunclu:r que o perfil aerodinfmico & aquele que
apresentz ¢ menor arrasto, isto €, menor resisténcia do ar

- a0 seu movimento.

O perfil neroudindmico é muito importante, pois, além de
apresent ar menor arasto, produz reacoes uteis, isto @&,
r‘eacﬁ'es que SErvem ao vﬁn de uma AEronave . Se cortarmos uma
asa no sentido transversal, verificaremos que a seglo
resultante tem a forma de um perfil aerodindmico, como
mostrado na figura 3.15 .

FIGURA 3.15 - Perfil aerodinamico de uma asa.

3.5.1 GEOMETRIA DO PERFIL AERODINAMICO

0 perfil aerodindmico apresenta certas caracteristicas
geométricas as quais s50 apresentadas na figura 3.16:

bordo de ataque Corpy
“'--..__‘- \
‘-‘----'
—
angulo de
ataque

bordo de fuga

_f_:l‘ﬁl-]ﬁﬁ 3.].5dj Geometria do Perfil aerodinamico.

a) EXTRADORSO
E a parte superior ou dorso do perfil.

b) INTRADORSO
€ a parte inferior ou ventre do perfil.

c) BORDO DE ATAQUE

E a parte dianteira do perfil, que investe contra o fiuxo
de ar. L

d) BORDO DE FUGA
E a parte traseira do perfil, por onde o ar escoa.

e) LINHA DE CURVATURA MeEDIA

Se tragarmos wuma linha que equidiste do extracdorso e do
intradorso em todos os pontos, teremos @ linha de
curvatura média do perfil.
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¢ a linha que une o bordo de ataque aoc bordo de fuga do
perfil.

g9) ANGULO DE ATAQUE

£ o angulo formado entre a corda do perfil e a direcio do
vento relativo.

Um perfil aerodinamico pode ser classificado, com relaclio a
sua forma, em dois tipos a saber:

~ perfil aerodinamico simétrico
£ o perfil que apresenta o extradorso e o intradorso
iguais, isto €, o perfil € simétrico em relacioc a corda.
Um perfil simétrico € apresentado na figura 3.17. Note qgue
a linha de curvatura média € reta € confunde—-se com a
corda do perfil.

corda = linha de curvatura media

FIGURA 3.17 - Perfil aerodinamico simétrico.

— perfil aerodinamico assimétrico
£ o perfil apresentado na figura 3.16, o qual n3o
apresenta simetria em relagio a corda.

3.6 FORCAS AERODINAMICAS

Forgas aerodindamicas s%o as reagoes provenientes do fluwxo de
ar sobre um corpo. Vamos analisar o comportamento e as
reacoes de um flux de ar sobre um perfil aerodinamico. Se
observarmos as 1linhas de fluxo sobre o perfil da figura
3.18, verificaremos que estas se desviam muito mais sobre o
extradorso, devido a maior curvatura deste, do que no
intradorso.

::::::::::::::::::::::::::::::::
— T

FIGURA 3.18 - Escoamento ao redor de um perfil
aerodinamico.

Considerando que o ar ¢é incompressivel € que o fluxo de ar
deve permanecer constante ao redor do perfil, torna-se
evidente que o fluxo sobre o extradorso deve ter velocidade

. K . o . . > ~ . N ‘
media maior, devido a maior distincia a ser percorrida pelas

particulas de ar, do que no intradorso. Como sabemos, se a
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velocidade zumenta a press3o estdtica diminui, portanto, a

_pressio estdtica no extradorso € menor que no intradorso.

.

Um diagran. mostrando & distribuig3o de press3o estdatica
sobre o por{il € zpresentada na figura 3.19 :

“VENTO
——— -F-ﬂ'. e .

- FIGURA 3,19 - Distribuicao de pressiao. . -

3.6.1 RES&HJTANTEZiﬁERODJhUHﬁiCA

Como na parte superior do perfil aerodinimico a pressio
estatica &, em média, menor que na parte inferior,
verificamos ent30 que esta diferenga de campo de pressies
gera uma forga que tende a empurra-lo para cima € para tras.
A esta forg¢a chamamos resultante aerodinfmica e é aplicada
num ponto chamado centro de press8o (abreviadamente CP),
como indicado na figura 3.20 =

RESULTANTE AERODINAMICA

CENTRO DE PRESSAO

FIGURA 3,20 - Resultante aerodinamica.

Para facilitar o estudo das forgas aerodindmicas sobre um
perfil, a resultante aerodin@mica €& dividida en duas
componentes como mostrado na figura 3.21 =

RESULTANTE: AERODINAMICA

CENTRO DE PRESSAD

FIGURA 3,21 - Sustentacio e arrasto.

3.6.2 SUSTENTACAO0 - L

Sustentacido € a componente da resultante aerodin&mica,
t

perpendicular a diregdo do vento relativo: esta componente
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gerada pelo perfil da asa € que sustenta o peso de um

aviao.
. Como ja visto anteriormente, a resultante aercdinimica ¢ uma
’ forga originada de uma distribuicﬁo de pPressao o,

consequentemente, a sustentagao também o €.

S Sabemos da fisica que:
presslo  superficie = forga

Embora a matematica tenha pequena importdncia prdtica para
Ll se compreender os principios bdsicos do voo, & interessante
memor i zar  a seguinte farmula que define a forga de

sustenta¢io ‘L7

L. = C, —B- (VR
o
P ¢ a densidade do ar:
V é a velocidade do vento relativo:e
8 € a area da asa.

Ci € chamado coeficiente de sustentagio e depende do angulo

de ataque, da espessura e da curvatura uJo perfii
aeroninamico como se  vera mais adiante. 0 C, € um
) coeficiente adimensional e foi definido de modo que

resultados de ensaios, realizados com modelos reduzidos em
] tinel de vento, possam ser utilizados para avaliar a
i sustenta¢io de perfis aerodindmicos em tamanho natural.

3.6.3 ARRASTO - D

0 arrasto € a componente da forga resultante aerodinamica,
paralela a diregdoc do vento relative. & prejudicial, pois
age como um freio ao deslocamento do perfil através do ar e,
portanto, deve ser menor possivel. Semelhantemente, como no
caso da forg¢a de sustentaglo, o arrasto “D” € definido pela
firmula abaixo ¢

o

vz g

r3

Cs € chamado coeficiente de arrasto e também depende do

angulo de ataque, da espessura € da curvatura do perfil
aerodinamico.

Existem 2 tipos de arrasto associados a um perfils

) : a) ARRASTO DE PRESSAO ' )

: Este tipo de arrasto € definido como a componente da
forga decorrente da diferen¢ga de pressio, parelela =a
direcdo do vento relativo sobre o perfil. Esta diferenca
de pressfio pode ser produzida tanto pela diferenga da
velacidades do fluxo de ar entre o extradorso e o
intradorso, como provocada pela esteira de ar tufbulento
atrds do perfil. Esta esteira de ar turbulento nada mwus
€ que um campo de baixa press3o. :

3
5
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‘ARRAS1IC wt ATRITO
=t~ d

0 arrast e atrito €& uma forga de resisténcia ad
movime: ‘e um corpo imerso num fluido real devido,
princi .ante, a viscosidade do fluido € ’8 rugosidade da

superf . .c.e Gu CcOrpo.

Consid:. - & figura 3.22 a qual mostra uma placa plana
muito f 2 = lisa colocada paralela a um escoamento
uniforme ue velocidade V.

S——
S—

(a)

=
" X B

T
.

Il

=\
~N
7
laminar camada Haite-/
turbulenta

®)
FIGURA 3.22 - Arrasto de atrito.

Se o fluido fosse ideal, isto €, sem viscosidade, ele
simplesmente escorregaria sobre a superficie da placa com
velocidade V, como mostrado na figura 3.22(a). Em todos
os pontos ao longo da superficie da placa, a distribuiglo
de velocidades na direc8oc perpendicular & superficie da
placa teria um valor constante V, isto €, nenhum arrasto
seria produzido. Em um fluido real, entretanto, um filme

fino de fluido adere & superficie como mostrado na figura
3.22¢b).

Na superficie da placa, =a velocidade das particulas do
fluido € zero e vai aumentando gradativamente ate que em
algum ponto torna-se um valor constante e igual a
velocidade do fluxo livrFre V. A camada de fluido, onde a
velocidade estda mudando de =ero até ficar constante, €
conhecida como camada limite.

Dentro da camada limite, ha velocidades relativas entre
as camadas particulares € uma fricglo interna entre as
particulas. Esta fricgao interna estende-se pela
superficie do corpo € o efeito cumulativo de todas estasz
forgcas de fric¢io produz uma forga de arrastoc sobr- =
placa, a qual chamamos arrasto de atrito.

Inicialmente, pouco antes da extremidade dianteiraz da
placa, existe um fluxo laminar € a camada limite também &
laminar. Conquanto o escoamento seque sobre =a placa, =
viscosidade do fluido continua a atuar e a camada limte

val engrossando, tanto mais quanto 1.5 particulas do
fluido tém suas velocidades diminuidas peia  Fricgdo
interna. Apos um certo comprinentc, ©m vm pornto sobre o
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placa,-a camada limite laminar sofre uma transigac =
- torna-se uma camada limite turbulenta, como pode ser
observado na figura 3.2i(b).
3.6-.4 INFLUENCIA DO ANGULO DE ATAQUE
O angulo de ataque tem grande influéncia sobre as forcas
aerodindamicas geradas por um perfil. Vamos analisar o
comportamento € o0 efeito do fluxo de ar scsobre o perfil

aerodindmico assimétrico da figura 3.23, 0 qual tem <eu

angulo de atague progressivamente aumentado a partir do
angulo zero.

L |
m— |

(c)

FIGURA 3.23 - Influéncia do angulo de ataque.

Acompanhando a sucessio de figuras (a), (b)
verificamos que a resultante aerodinf@mica aumenta com o
aumento do 3ngulo de ataque. Isto ocorre, principalmente,
porque o fluxo de ar sobre o extradorso tera um percurso
tanto maior a percorrer quanto maior o angulo de ataque,
como indicado na sucessio de figuras. Em consequéncia ocorre
um aumento de velocidade das particulas de ar e consequente
diminuic80 da pressfo estdtica no extradorso. Além disso, ha
a contribuigic do desvio das particulas de ar para baixo.
Quando o @&ngulo de ataque & aumentado, o fluxo sob o perfil
atinge o intradorso “de uma maneira mais direta”, provocando
o desvio das particulas de ar para baixo. Como a toda aclo
corresponde uma reagao igual, porém de sentido contrario (3=
Lei de Newton), o ar, ao ser desviado, empurra o perfil para
cima. Acontece também que, para se desviar, o ar perde
velocidade, aumentando a pressio estiatica sobre a parte
inferior do perfil. Como podemos observar, quando o angulo
de ataque € aumentado, todos estes fatores contribuem para

aumentar a forga de sustentagio gerada - pelo perfil
aerodinamico.

e (c),

Por outro 1lado, o arrasto também aumenta com o angulo de
i ) ataque, devido, principalmente, ao aumento da darea frontal
S que enfrenta o fluxo, isto €, o campo de impacto das

particulas de ar sobre o intradorso do perfil aumenta com O

dngulo de ataque. Observe também pela Ffigura 3.22 que a
> medida que o dngulo de ataque aumenta, o centro de pressdo’
R desloca-se em diregio ao bordo de ataque.

-
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Se Eontinuarmos a aumentar o Aangulo de ataque, como
mostrado na sequéncia das figuras 3.24¢(a), 3.24(b) e
3.24(c), haverda um ponto onde a sustentglao atinge seu
valor maximo.

FIGURA 3.24 - Estal.

A partir dai, se o angulo de atagque € aumentado, o fluxo
sobre o extradorso nSo consegue defletir-se € acompanhar
o contorno do perfil. Ocorre, entl3o, o descolamento do
fluxo € o0 surgimento de uma esteira de ar turbulento
atrdas do perfil. Isto faz com que a sustentaglo caia € ©
arrasto aumente bruscamente, diminuindo =a eficiéncia do
perfil. Quando isto ocorre, dizemos que o e€le entrou em
estol.

0 Angulo de ataque onde a sustentacio € maxima € comega =

ocorrer o estol € chamado de angulo critico ou aAngulo de
estol.

b) ANGULO DE SUSTENTACAO NULA
Existe um angulo de ataque para o gual o perfil
aerodiniamico n%o produz sustentacio. Esse &angulo ¢

chamado &angulo d=o sustentagio nula we - O Bngulo de
sustentaglo nula €' ligeiramente negativo nes perfis
assimetricos € igual a =zero nos perfis simetricos. como

mostrado nas figuras 3.25(a) e 3.25(b) respectivamente.

PERFIL SIMETRICO PERFIL ASSIMETRICO

T e

_.--——1_

FIGURA 3.25 - Angulo g2 sustentacde nuie.
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0 grafico da figura 3.26 mostra como variam os czeficiéntes
de sustenta¢ido €, e de arrasto Co com o 3Angulo de atagque
para o perfil da figura 3.22.

A cl
-
Cd ,‘ 1.4
0.24 \ 1.2
Vi
0.2 1.0
20 7
0.16 4 0.8
O/ A
0.12
y y4 0.6
%
0.08 Cq P 0.4
4 i
. 0.2
0.04 1
y A

-4 0 4 8 12 16 20
ENGULO DE ATAQUE (GRAUS)

FIGURA 3.26 - Curvas C) x( e (4 x.

E interessante observarmos que Angulos de ataque negat ivos
geram coeficientes de sustentag8o negativos, os quais s3o
usados para Voo invertido ou v6o de dorso. Observando o
grafico da figura 3.24, podemos notar que a curva C, ¥

uma regido reta. Esta linha reta € cacteristica de todo
perfil aerodindmico normal voando na velocidade abaixo do
estol € a sua inclina¢3o representa a capacidade do perfil
de gerar sustentaglo: quanto maior a inclinagio da reta
maior a capacidade de produzir sustentacio e vice-versa.

Uma forma bastante utilizada para ilustrar a variagfo de C,
de um perfil € através do grafico C¢ ¢ Cy, como indicado na
figura 3.27. Este grafico ¢ muito idtil na comparacioc entre
perfis, possibilitando uma facil visualizagio das
caracteristicas de desempenho destes. A analise de tais
caracteristicas s80 nmuito importantes na escolha de um
perfil para a asa de uma determinada aeronave.

FIGURA 3,27 - Grafico Cy x Cy.
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3.6.5 THFL_UENCIA DA FORMA DO PERFIL

a)

b)

;E,.

ARQUEANENTO {
O ary. - nento de um perfil aerodinimico esta relacionado
com : sua linha de curvatura média € indica o grau de

deflexao que este pode provocar no flumo de ar. Sabemos
que ecta deflexfo do fluxo de ar produz uma reacio sobre
o perfil, representada pela resultante aerodindmica.
Quanto mnaior o arqueamento tanto maior a resultante
aerodindmica, aumentando a sustentac8c e o arrasto
proporcionalmente. A figura 3.28 abaixo, ilustra dois
perfis =2erodindamicos com arqueamentos diferentes € suas
forgas aerodindmicas representadas:

FIGURA 3.28 - A influencia do arqueamenta.

ESPESSURA

A espessura de um perfil aerodin@mico tem influéncia
sobre o valor do coeficiente de sustentaglio maximo que
ele pode produzir: ele € tanto menor quanto menor a sua
espessura (ver figura 3.29). Isto € relativamente
evidente pois um perfil muito fino funciona
semelhantemente a uma fina placa plana, produzindo uma
diferenca de pressio muito pequena entre as superficies

superior e inferior €, portanto, uma pequena forgca de
sustentacfo.

FIGURA 3.29 - A influencia da essessura do nerfil.

A distribuig3o da espessura ao longo do perfil
aerodindmico € também nmuito importante. Atraves da
varigi3o desta caracteristica pade—-sc controlar a
distribuig8o de pressfo sobre o perfil.
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CAPITULO 4
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4 A ASA .

4.1 INTRODUCAO

A asa de um avifo € um dos elementos constitucionais mais
importantes, pois ela € a responsavel pela geragdao da fore¢a
de sustentagio necessdaria ao voo. Como ja foi dito, a seccio
transversal de uma asa tem a forma de um perfil aerodinamicao

e por e€ss’ razldo existe uma relagio entre a asa € o perfil
aerodindmico que a constitui.

4.2 NOMENCLATURA DA ASA

Antes de iniciarmaos o estudo sobre a asa, ¢

definirmos alguma nomenclatura referente a sua
{ver figura 4.1).

importante
geonetria

EXVERGADURA "b"

SEM1-ENVERGADURA “b/2° |

[—~ENFLECHAMENTO

80RO 0C ATAQuE

FIGURA 4,1 - Geometria da asa. !
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a) BORDO DE ATAQUE

£ a ~fe frontal .da asa que investe contra o fluxo de
ar .

b) BORDO D€ FUGA
E a part: trascira da asa.

c) PONTA DA ASA
E a regifo da asa mais distante da fuselagem.

d) RAIZ DA ASA
E a regiao de unilo entre a asa € a fuselagen.

e) ENVERGADURA “b”

£ a distdncia medida entre as pontas da asa e corresponde
ao comprimento total da mesma.

f) SEMI-ENVERGADURA “b/2”

£ a8 distdncia medida entre a raiz € a ponta de um dos
lados da asa.

g) PERFI1 OU SECAO0 TRANSVERSAL DA ASA
Correponde a wum corte realizado transversalmeate ac
comprimento da asa € apresenta a forma de un perfil
aerodindmico, a qual pode variar =ao longo da envergadura.

h) CORDA DA ASA

Corresponde & dist8ncia entre o bordo de ataque e o bordo
de fuga, medido numa mesma se¢i0 transversal da asa. A
corda pode variar ao longo da envergadura da asa.

i) ANGULO DE INCIDENCIA
€ o angulo formado entre a linha da corda de uma se¢lo da

asa € o eixo longitudinal do avifo, como indicade na
figura 4.2.

eirxo longitudinal

// do aviao

1inha ¢a corga seccio transvarsy)

//// on ass

nngulo de
1ncvdenc1a

l\nna paralela a0 eixo longitudinal do avido
longitudinal do aviao

—

FIGURA 4.2 - Angulo de incidencic.

J) EXTRADORSO
£ a superficie superior da asa.

k) INTRADORSO
£ a superficie inferior da asa. ’

FUNDAED - was Wi
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1) ENFLECHAMENTO
€ 0 angulo formado entre o eino transversal do aviio € o
bordo de ataque da asa (ver figura 4.1). Este angulo
recebe o nome de enflechamento & & designado pela letra
grega A. O enflechamento pode ser negativo s

S € para a
frente ou positivi- se para trids. A asa apresentada na
figura 4.1 possui enflechamento para tras e o angulo &

<
positivo. Se a asa apresenta enflechamento para frente,

como o avifo da figura 4.3, o angulo é negativo.

FIGURA 4.3 - Enflechamento negativo.

4.3 A ASA E O PERFIL AERODINAMICO

No capitulo anterior, estudamos o perfil
bidimensional, sobre e qual

comportamento do fluxo de ar, no
corda. Na

aerodinamico
somente observamos 0
plano definido pela sua
asa existe uma particularidade relacionada com as
pontas, as quais afetam as caracteristicas aerodinamicas do
perfil, de modo a diminuir sua eficiéncia. Consideremos uma
asa com envergadura “b”, que nXo apresenta angulo de
enflechamento e que possui uma secgio transversal constante,
isto €, o perfil é o mesmo =zo longo de toda a envergadura da
asa. Ora se a se¢lo transversal ou perfil é constante, entio
a distribuiclo de pressXo estdtica, ao longo da envergadura,
também deveria ser constante, como indicado na figura 4.4.

FIGURA 4.4 - Asa hipotética.

Na realidade, devido = diferenca de pressio estdtica entre
as superficies superior e inferior, as particulas de ar s%o
induzidas a se moverem do intradorso para o extradorso ac
redor das pontas da ASA . Tal movimento modifica a
distribuicio de pressfo ao longo da envergadura, diminuindo
a diferenga de pressfo nas extremidades da asa, como pade s

ser visualizado na figura 4.5.
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‘FIGURA 4,5 - Asa real.

Se calcularmos a média da distribui¢fio de sustentaglo da asa
da figura 4.5, perceheremos que a contribui¢iao de cada segan
sera menor que a do perfil sem o efeito das pontas da asa,
isto é, o perfil bidimensional. 0 grafico da figura 4.4
mostra como variam os coeficiéntes de sustentagio com o
angulo de ataque, para o caso de um perfil bidimensional
para uma asa com se¢ao transversal constante e
perfil.

@
igual a este

s perfil
2 bidimensional -
3
3 asa
3
M
E jemmen
»
S
T |
3 - !

Rnguta de i |

sustenteceo 1 |

nuls \/' ]
1 i
/ agulo de staque a

FIGURA 4,6 - 0 perfil bidimensional ¢ z asa.

Notamos pela figura 4.6,
o perfil sozinho produz
da asa.

que para o mesmo angulo de ataque,
uma sustentagio maior que o perfil

Covém ressaltar, que o coeficiente de sustentacgio, obtido
partir da média da distribuigcao de sustentaglio de uma asa,
admitido ser o coeficiente de sustentag3c da asa.

Vemos entZo, que, para um mesmc angulo de atague, o
coeficiente de sustentacio de wuma asax € menor gue o

coeficiente de sustentecfo do perfil bidimensional gqus  ©
constitui.

4.4 VORTICE DE PONTA DE ASA

Juntamente com o fluxo de ar, quE move-se  da superficie

inferior para a superficic super ior ac redor dam  pontas,

e Ly ea
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existe o fluxo de ar & frente aproximando—-se da asa. Cstes
dois movimentos combinados geram um fluxe de ar inclinado
para dentro, na parte superior, € outro fluxo inclinado para
fora, na parte inferior da asa. LEstes fluios <30 mais
desviados na regildo proxima as pontas € nio sofrem deflexio
na meia envergadura, onde existe uma simetria entre as
diferencas de pressio. Tal ocorréncia pode ser visualizada
na- figura 4.7.
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FIGURA 4.7 - Deflexdao do fluxo de ar sobre a asa.

-

Este desvioc do fluxo de ar sobre as superficies superior e
inferior gera linhas de fluxo helicoidais ou viértices que se
dirigem para trds, a partir do bordo de fuga da asa. 0 fluxo
helicoidal ¢ mais forte nas pontas da asa € tem intensidade
nula na mela envergadura, como evidenciado pela direglio do
fluso 132 sendo paralela a direg¢io do flumo livre. A uma
pequena distancia atrds da asa, o0s virtices rolam e
combinam—-se em dois grandes wvortices saindo das pontas, os
quais canstituem os assim chamados virtices de ponta de asa.
A figura 4.8 mostra o esquema de uma semi-—-envergadura com
sey vortice de ponta de asa. '

FIGURA 4,8 - Vvortice de ponta de asa.

Como indicado na figura 4.9, olhando o aviZo por trds, o
vortice roda no sentido anti-hordrio na ponta direita € no
sentido hordrio na ponta esquerda. Tais vértices, como
podemos ver ni figura 4.9, geram atrds da asa um fluxo de ar
para baixo, dentro do 1limite da envergadura da asa, € un
fluxo para cima fora deste limite.
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v Downwash atris do aviao

FIGURA 4,9 - Vortice de ponta de asa, downwash
e upwash.

0 fluxo de ar para baido ¢ conhecido por downwash o o fluio
para cima de upwash.

Pode~se notar pela figura 4.40, que wum avido voando numa
direcao perpendicular ao caminho de ocutro aviao, o gual gera

os wvortices, encontrarda upwash, downwash e upwash nesta
ordem.

t1t//

o dviko cruzando a
™ trajetoris de
outrc avisgo

-~
-~

——
—

// 4‘
V' Upwash

- “— &viic vosndo

, dentro go
vo~tice

FIGURA 4,10 - Influencia do vortice de ponta de asa
de um aviao sobre outro.

Se um outro aviic, também mostrado na figura 4.10,
voando dentro de um vértice, ele =wpresentara uma grande
tendéncia de rolar. 0s vortices de ponta de asa ocorrem com
maior intensidade durante os pousos e decolagens de aviodes
grandes. No pouso ou na decolagem, a velocidade do avido &
baixa € ele est& operando com 9grandes coeficientes de
sustentaglio para panter-se em voo, isto &, = diferenga de
pressio entre o extradorso € o intradorso € muito arande e,
consequentemente, 0s virtices gerados s3c muito fortes. FPara
evitar incidentes, & importante haver um certo intervalo e

[SYN

est
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durante as decolagens = aterriassagens, de moal a Ivitar aue
estes dltimos sofram a influéncia dos grandes  virticos

gerados pelas grandes aeronaves.

Evidentemente, em altas velocidades {(como no wvoo de
cruzeiro), onde o angulo de ataque requerido € menor e ©
gradiente de pressao entre o extradorso e o tntradorso da
asa € menor, os vaortices gerados tem menor intensidade.

4.4.1 ARRASTO INDUZIDO

Os vortices de ponta de asa gerando o downwash € o upwash
requerem um  gasto de energia por unidade de tempo ou
poténcia, isto &, gastam uma parte da poténcia produzida
pelo grupo wmoto-propulsor. Tal poténcia requerida pode ser

associada com uma forga de arrasto a’dicional conhecida como
o arrasto induzido.

Como 0s vértices de ponta de asa sio mais intensos nos
pousos € decolagens, onde =a velocidade “de viéo € baixa € ©
coeficiente de " sustentaglo é alto, o arrasto induzido €

grande nestas condigoes, representando cerca de 79% dao
arrasto total do aviio. A grandes velocidades, o arrasto
induzido € uma pequena componente, constituindo somenté S% a
15% do arrasto total.

4.4.2 METODOS PARA REDUZIR A INFLUENCIA DOS
VGRTICES DE PONTA DE ASA

Como os vortices de ponta de asa s3o prejudiciais ao
rendimento de uma aeronave, foram desenveolvidas modificagoes

de projeto para diminuir sua formagao e reduzir sua
influencia. Estas modificagdes dizem respeito a forma
geometrica da asa, principalmente na regiso das pontas. 0s

métodos basicos s3c os seguintess

a) ALONGAMENTO

0O alongamento “A” € a razlo entre o gquadrado da
envergadura e a area “S” de uma asat

th2

S

Para o caso de uma asa retangular com corda “c” constante
e onde S = b x ¢, temos:

Assim, o alongamento & uma medida da esbeltez de uma asay
uma asa longa € estreita possuira um grande alongamento,
enquanto uma asa curta ¢ larga terda um  pequeno
alongamento. \
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0 alongamento tem uma grande influéncia sobre o
coeficiente de sustentaciio de uma asa
eficiéncia. Comparemos

¢ sobre sua

0 que ocorre com duas asas retas
de secgoes

transversais semelhantes
envergaduras

¢ constantes, com
diferentes €, portanto, alonganentos
diferentes, como mostrado na figura 4.4ii.

- 20
env ergadurd 2

> "‘,
,' enver ™ .

!

AT D

" distribuicao de sustentacao

FIGURA 4.11 - O alongamento e a distribuicao de sustentacao
na asa.

Se ambas

as asas estio voando a uma mesma velocidade € a
um mesmo angulo de ataque, temos a
sustentagio

como indicado na
concluir visualmente,

calcularmos a mwmeédia da

ambas as asas, esta
alongamento. Em

distribui¢io de
figura 4.1ii. Pode-se
através da figura, que se

distribui¢iRo de sustentaglo para
sera maior para a asa de
outras palavras, =a distribuiglio de
sustentaglo ao longo da envergadura da asa mais alongada
& mais uniforme. Isto quer dizer que o coeficiente de
sustentagio da alongada ¢ maior. O grafico da
figura 4.42 como wvariam os coeficientes de
sustentagloc com

relaglo ao angulo de ataque para as asas
apresentadas na figura anterior.

maior

asa mais
mostra

‘ 353 mais
C] alongada

asa menos
alongada

p _

= -

2

FIGURA 4,12 - A influencia do alongamento sobre
o coeficiente de sustentacao.
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E interessante observarmos que a influéncia dos vortices
sobre a asa mais alongada € menor, pois sua distribuicio
de sustentagiao & mais uniforme. Isto nos leva a concluir
que asas mais alongadas sio mais eficientes.

- b) DIMINUICZO DA ESPESSURA DO PERFIL DA ASA
A diminuiglo da espessura de uma asa ocorre, geralmente,
a partir da raiz em diregao as pontas da mesma, sendo gue
o comprimento da corda do perfil permanece constante ao
longo da .envergadura. A figura 4.43 mostra uma asa com
tal carcteristica.

FIGURA 4,13 - Diminuicao da espessura do
perfil da asa.

Devido a diminuiglo da espessura, a diferenca de pressio

. entre o #tradorso e o intradorso da asa também diminui
progressivamente em direcio as pontas. Portanto, existe
menor tendéncia para formagio dos-viértices de ponta, os
quais apresentam—-se menos intensos e, consequentemente, O
arrasto induzido € menor, comparativamente = asas sem
diminiigl0o de espessura. ’

c) AFILAMENTO
0 afilamento €& definido como a diminuigioc progressiva da
3 se¢ao transversal de uma asa geralmente a partir da raiz
- em dire¢%o as pontas da mesma, como pode ser visualizado
na figura 4.14.

Asas com afilamento possuem uma menor influéncia dos
KE vértices de ponta e menor arrasto induzido, porgue &
S diminuicR0 progressiva da corda, em direcS0 "as pontas,
provaca uma diminuigio na intensidade dos vértices
By geradcs, devido ao menor campo de influéncia das:ponta§
da asa sobre o fluxo de ar. i
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d) DISFO5iTiv0S INCORPORADOS AS PONTAS DAS ASAS
: Qutro mftodo para-inibir a formac¢io dos virtices € o de
fixr - -pocitivos nas pontas das asas, tais como tanques
2 Bl . G0 mostrado na figura 4.415.

tanques de ponta
de asa
Lockheed P-80

FIGURA 4,15 - Dispositivos incorporados as pontas das
asas.

Estes dispositivos servem como obstiaculo, dificultando o

fluxo de ar do intradorsc para o extradorso, ao redor das
pontas das asas.

Atualmente esta se desenvolvendo e difundindo o uso dos
winglets: s80 como pequenas asas fixadas verticalmente
sobre a superficie superior das pontas das asas. Um
winglet tipico ¢ mostrado na figura 4.1i6

Front view

Pan view
leading-edge !
sweep angle H

RIRE
Toewnangie
Side view

FIGURA 4.16 - Winglets.

Os winglets, além de possuiren menor oes0 que os tanques
€ as placas mosyrados anteriormente, sXo mais
POiIs sua forma e disposicio tenden
inverso ao geirrado pelas  pontas dax
formagio dosg

=ficientes,
J Coriar um fluaun
g : asas, Nibindo
vortices ¢ diminuindo G wrvrz2sto induzido.
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8 4.5 TORGCAO DA ASA

A tor¢lo de uma asa € a variagloc do angulo de incidéncia dos
perfis ao longo de sua envergadura. Um decréscimeo no Angulo
de incidéncia em direg3o as pontas da asa € chamado washout
enquanto que um aumento no angulo de
as pontas € chamado washin. Existem
torgiac de uma asas

incidéncia em direcaon
duas formas de se obter

a) TORCAO GEOMETRICA
A torcio geometrica @ caracterizada pela torgio
propriamente dita da asa. Uma asa com perfil constante ao

longo da envergadura pode apresentar torgao geométrica,
como mostrado nas figuras 4.417(a) e 4.17(b).

méET\S\

positiva

ponta
rai;

) orcio Y.

ponta

raiz nega:;y

(a)

(b)

FIGURA 4.17 - Torcao geometrica.

b) TORCAO AERODINAMICA

A torg3o aerodindmica & aquela promovida pelo uso de
diferentes perfis ao longo da envergadura da asa. A
torcio aerodindmica ¢& dificilmente notada pela simples

visualizagl0 da asa, como pode ser observado na figura
4.18.

seccao da raiz
NACA 634-221

\\- seccao da ponta
NACA 0024

FIGURA 4.18 - Torcao aerodinamica.

A torcd3c ¢ principalmente. utilizada para garantir boas
condi¢oes de estol de uma asa. 0 Washout, comumentemente
utilizado para tal finalidade, possibilita um estol
progressivo, comecando da raiz € dirigindo-se para as

pontas da asa, conforme o angulo de ataque do avifo €
aumentado.

Este tipo de torg¢3c € conveniente pois o piloto percebe
N quando o avi&o entra no processo de estol, notando a
’ perda de sustentagfo da asa, poréem sem grande influéncia




sobre w» caracteristicas de controle da aeronave: como 0s

23

aileron: ficam gerdlnmente localizados préximos as pontas

das = estes nao sao afetados gquando o avilo comega a
entr= v €%101, garantindo o controle da aerconave nesta

condigi. .

4.6 DISPOL1TIVOS HIPERSUSTENTADORES

Nas decol=gsns ¢ aterrissagens ¢ desegavel quUE, para
garantir maicr seguran¢a nestas condicoes, a velocidade do
avido seja & menor possivel. Como sabemos, para que um aviao
mantenha=-ge ~m  véo nivelado, a for¢a de sustentagio L7,
gerada pela asa, deve ser igual ao peso da aeranave. Entaa
podemos escrever a seguinte edpressao!

W=L = = U2 5 Claea

”y
fo

onde? Ciaen € 0 coeficiente de sustentacio da asz e
V é a velocidade do avifo.

Desta equa¢lo resulta:

Para minima velocidade de vio, a asa deve operar com Rmaximan
sustentaglo, isto €, operar na <condigio de

CLMX~ Ent T’:\'O
temos:

Admit indo-se que a densidade do ar € constante & 0 peso do
avido também, entfo é obvio que o tnico caminho para reduzir
a velocidade minima de voo ¢ aumentar o Cowx €701 a area S
da asa. O0s dispositivos hipersustentado: tém a finzlidade
de aumentar a sustentagio do avifoc = baimas velocidades de
voo. S30 eles basicamente s

4.6.4 SLOTS
4
0s slots s peauenas fendas situadas,
bordo de atagque daz asas e qQUE BErvem
coeficiente de

principalmente, no
para  anmentar o
suztentacio maxdima de uma  atn. As  Figuras
4.19¢(a) €  4.19(h) mostram, respect tvament o,
outra com slot. Estas figuras
funcionamento doz slots.

UM s sem
tambeém mostrun o orineipio o
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(aL : (b)

e FIGURA 4,19 - Slots.

Na asa com slot, o ar flui com alta velocidade através deste
dispositivo, do intradorso para o extradorso, impulsionado
pela diferenca de pressfo entre estas duas superficies. 0 ar
assim desviado a grande velocidade energiza a camada limite
sobre a superficie superior da asa e retarda o descolamento
desta. Desse modo, a asa pode voar com grandes angulos de
ataque, sem ocorrer estol e assim obter maior coeficiente de
sustentacdo maxima. O grafico da figura 4.20 mostra a curva
Ce ¢ 8ngulo de ataque para uma asa normal e para uma asa com

slot. -
_ &
chéx L
com slot T -===-===-=--=m——w- S~
) ) ’// T \\
L max_ z | \\-asa com
normal slot
l asa
] normal
~ | l aumento do anguio
‘ 1/ de estol com o slot
/ angulo de ataque o

Podemos notar

' FIGURA 4,20 - 0 efeito do slot.

que,

angulos de

para ataque menores que 0O
angulo de estol, a curva de sustentacio € praticamente a

nesma

em ambos

CS CAL0S.

Existem dois tipos de slot:

a) SLOT FIXO

880 fendas de tamanho invariavel, localizadas geralmente
no bordo de-ataque das asas. Sua desvantagem € que criam
arrasto excessivo em altas velocidades de vio.

b) SLOT MOVEL
Os slots méveis sfHo fendas que ficam normalmente fechadas
(recolhidas), sendo acionadas somente quando necessario.

Estes slots moveis s%o chamados slats. A figura 4.24
mostra um exemplo de slat. s

TINNAFD - adn 27



FIGURA ‘4‘.21 - Slot movel (slat).

Em alguns avites pequenos, o slat fica normalmente
estendido pela agido de wuma mola. Em vdo nivelade, o
impacto do ar obriga o slat a ficar recolhido. Quando o
8ngulo de ataque aumenta, a mola empurra o slat para
fora, como pode ser visualizado na figura 4.22 abaixo.

posicao recolhide . posicao estendido

. VENTO ’/_5151;‘
-

IF
IH

- FIGURA 4,22 - Slat com mola.

A desvantagem dos slats s3o o0 seu

pesc adicional,
complexibilidade € custo.

4.6.2 FLAPS

Os flaps slo superficies mdveis situadas geralmente no bordo
de fuga das asas. Servem basicamente para aumentar a
curvatura ou arqueamento do perfil das asas. A figura
4.23(a) mostra um perfil de asa normal e o mesmo perfil com

um flap simples na posigHo abainada para
curvatura.

aumentar sua
G

CL 'Y
com f1apd cocnncenn

“Cminfooa- —
normal

asa
com flap

2/

/7 / tngulo ce atague o

FIGURA 4,23 - 0 flap e seu efeits.
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Os flaps n&o evitam o descolamento do fluwo de ar sobre o
extradorso, mas aumentam o coeficiente da sustentac®o masimx
i ‘ do perfil pela maior deflexfo do fluxo de ar que provocam.

v (]

Ty T 0 maximo coeficiente de sustentag3o para a asa com flap
: simples € maior que para a =asa Sem O flap, como pode ser
o observado pelo grafico da figura 4.23(b). Podemos notar que
B a curva € deslocada para cima no caso da asa com O flap
abaixado e ocorre uma pequena diminuicao no Anqulo critico.

R A figura 42,24 mostra um folwer flap, o qual pode se mover
para trds, aumentando a @drea da asa, c© também para baixo,
aumentando a curvatura do perfil da mesma. Este tipo de flap

Promove um grande aumento no coeficiente de sutentagac
MAK I MA .

seccao

L _ \
\- flap

posicao recolhido posicao estendido

FIGURA 4.24 - Flower flap.

e e

Outro tipo de flap, porém pouco utilizado é o flap ventral
mostrado na figura 4.25.

FIGURA 4,2_5 ~ Flap ventral.

A figura 4.26 mostra uma combinacX%c de flap € silots,
muitissimo utilizada nas grandes REronaves comerciais
modernas. 0s slots ajudam a retardar a separagao da camada

limite sobre a superficie do flap e assim aumentar a
sustentagio maxima.

stat sm_‘\Q\ sTots
D e S ~
\I/flap \

. icdo recolhido =
v posic posicao estendido

FIGURA 4.26 - Flap com slots.



Existem outros tipos de flaps que possuem a particularidade
de se siiivrém na borde de ataque da asa® s3o os chamados
flaps Jarco  de ataque. Alguns desses flaps s&o
aprescar e 3 na figura 4.27(a) e 4.27(b).

(a)

FIGURA 4,27 - Flap de bordo de ataque.

0 dispositivo da figura 4.27(b) & conhecido
flap.

coemo  kruger

4.7 SPOILERS

Os spoilers -~sdo superficies moveis localizadas, geralmente
na superficie superior das asas dos avioes, como mostrado na
figura 4.28.

Soeing 707

Spoilers
levantagcs

};‘_—‘—Q
FIGURA 4.28 - Spoilers.

cs grandec jatos
acionadocs, destroem
5

S:o utilizados principalmente pel
comerciais, na hora do pouso!: gquando

rapidamente a sustenta¢fc gerada pela a, do modo  que O
avido pode assentar seu trem de pouso sobrs o solo  sem
quicar, isto &, sem saltar. Isto permite que os frer1o0s do
trem de pouso funcionem mais eficientemente, dovide «
propoarcionar maior aderéncia dos pnens ac chac. Além dieso
tambeém funcionam como freios aerodininices

R

5

’
s

= interegssante  comentar também  que as
sendc acionados de  maneira AG G IMET 1o

SPLLIEES das
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possibilitam inclinar as asas de maneira a levantar uma e
baixar a outra.

_;i) 4.8 FLUXO TRANSVERSAL

Sabemos que a pressio na parte central do perfil € menor do
que nas regiodes do bordo de ataque € do bordo de fuga,
devido ao aumento da velocidade do ar nesta regifo. Esse
fato faz com que as linhas de flux nio sigam a direcio
original do escoamento. No bordo de ataque, o ar escoa em
diregio a fuselagem €, no bordo de fuga, ele escoa em
direcio as pontas das asas. Esse fluxo tortuoso € chamado
fluxo transversal, e a camada limite perde velocidade a0
longo do mesmao, podendo inclusive descolar-se. 0s maus
efeitos do fluxo transversal podem ser amenizados através de

wing fences colocados nos bordos de ataque das asas, como
mostrado na figura 4.29.

‘ .
=

z
N

"""'z“""’- - -

/

PRESSAO
aTa

“wlNG FENCE™

0 FLux0 Ot an ¢ DESviacO
DA AREA O PRESSAO aLta
& 01n¢Cho A dnrga Dr
PRESSAD BAlxA

FIGURA 4,29 - Wing Fence e o fluxo transversal.
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S AERODINAMICA DE ALTA VELOCIDADE

f) S.4 INTRODUCAO

0 voo das aeronaves de alta velocidade ¢ afetado pelo
aparecimento de diversos fenomenos aerodinamicos que nXo
ocorrem no v00 em baixa velocidade. Esses fenomenos dio
caracteristicas especiais ao v0o dac modernas aeronaves
execut ivas, comerciais € principalmente militares, surgindo
dai a necessidade do piloto conhecé-los antes de aprender a
operar cada equipamento especifico.

s

FIGURA 5.1 - Aeronave de alta velocidade.

5.2 VG0 EM BAIXA VELOCIDADE

Durante um voo em baixa velocidade, o movimento do aviio
afeta as particulas de ar que est3o & sua frente. Essa
camada de ar, por sua vez, desloca as particulas de ar
situadas mais a frente. Essa onda de impulsos em cadeia
propaga=-se sob forma de ondas de pressio esféricas, a
velocidade do som, conforme mostra a figura 5.2 a seguir.

0 AVIAO PERSEGUE AS ONDAS QUE CRIOU,

MAS ESTAS SAO MAIS VELOZES € DISTAN-

ClAM-SE DO AVIAO0. SAD COMO AS ONDAS

CRIADAS POR UMA PEDRA ATIRADA NUM
S @ LAGO TRANQUILO.

VAN o

FiGURA 5,2 - Voo a baixa velocidade. -




%

e T L

Gragas a e¢ssa onda 'de impulsos, o ar atmosférico, situado
muito a frente do avi®o, desloca-se antecipadamente. O

escoamente do ar €, portanto, suave e gera pequenc arrasto
comg pode-wo abservar npa figura 5.3

ANTES OA_ FILETE OF AR
APROXIMACAO | | com O AVIAO
oo avido PREXIMO

FIGURA 5,3 - Comportamentodo fluxo de ar a baixa velocidade.

5.3 V80 SA8NICO

Quando o avido voa com a velocidade do som, as ondas de
press8o n3o conseguem afastar-se do aviac, pois este € tiHo
veloz= quanto aquelas. Em consequéncia, como podemos observar
na figura 5.4, as ondas de press3o ficam acumuladas no nariw

do aviloc, formando uma fina camada de ar comprimido, chamada
onda de choque.

'~ N \ \

\
N \
\ \ ’ \
A \ \
' |
)
i
ZONA DE SILENCIO

\
\
\\
(nesta regiio nao \\ZONA DE PERTURBAGAD )
;

se ouve nem mesmo || /
o ruido do aviao) !

/

N /!

FIGURA 5.4 - Voo sonico.

£ facil compreender que, na velocidade do som, as camadas do
ar a frente do aviio nfo podem ser “avisadas”’ da aproximacio
deste. Elas s30 colhidas de surpresa € recebem o impacto do
avido, sendo entfo comprimidas e achatadas na onda de
choque. Neste caso, esta recebe o nome de onda de proa,
porque forma-se na proa (nariz) do aviao. £ uma onda normal
(ou perpendicular) & diregio do voo. O ar comprimido dentro
dessa onda dificulta o avan¢o do  aviiao, criando

ASS 1B Ui
grande arrasta.
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S.4 VS0 SUPERSGNICO

=
i

Quando o aviio voa em velocidade superior a do som dizZemos
j} que ele esta em vio supersinico. A onda de proa deixa de ser
normal e torna-se obliqua, tomando a forma de um cone,

chamado cone de Mach. A figura 5.% mostra um aviZo em wvoo
SUpErsSoOnNico.

ol A VAR

FIGURA 5.5 - Voo supersonico

-

A abertura do cone de Mach & chamada angulo de Mach, e

quanto maior a velocidade do aviZo, menor serid o angulo de
Mach.

S.4.1 NUMERO DE MACH

As velocidades elevadas sfio medidas através do numero de
Mach, que € a raz8o entre a velocidade “V” do aviZo e a
velocidade do som “a” no mesmo nivel de voo:

v
M= ——

a

0 termo “Mach” vem de Erncst Mach, um fisico austriaco que
teve notdvel destagque no estudo do fluxo supersdnico.

A velocidade do som depende unicamente da temperatura.
Todavia, um avido veoando a uma mesma velocidade constante,
terda um ndmero de Mach tanto mais alte quanto maior for sua
altitude de vO0o. Isso acoptece porque, como j3d sabemos, a
temperatura diminui com o aumento da altitude, tornando
menotr  a velocidade do som. Portanto, para uma mesma
velocidade de Voo, em relag8o a Terra, a altitudes maiores,
o numero de Mach também se tornarad maior.

S5.4.2 NUMERO DE MACH CRITIEO .

Ja sabemos que a velocidade do ar sofre um aumento no
extradorso da asa. Isso dd origem a um fendomeno de alta
velocidade, gque serd explicado no exemplo a seguir.

, Suponhamos que um avifo esteja wvoando a 800 Km/h numas
i; altitude onde a velocidade do som é igual a 1.000 Km/h. Seu
™ . :
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“numerc de mMach serd "portanto igual a 2,8. A figura 5.6

abaixo mostra o perfil da asa desse avifo, onde podemos
notar qu: 2 escoamento atinge a wvelocidade de 1.000 Km/h,
portante ..er s de Mach igual a 1, em algum ponto do
extradorsec., Nesge ponto, aparece uma onda de chogque, que
podera fazer a asa entrar parcialmente em estol.

1 000 Km/h
ONDA DE CHOQUE
{m=1) 7 s
0
) 900l . K/t ::o 830
800 eo e20 et ——=x Q‘ 810
AL ; : Knsy 800 goo
—— [P .

Kmsn Xm/n
.%"'—‘ S ———

FIGURA 5.6 - Variacao da velocidade do fluxo de ar sobre uma asa.

No exemplo acima, a onda de choque aparece pela primeira vez
no avido sobre o extradorso da asa, Jjunto a fuselagem, onde
a espessura do prefil €& maior, quando o avile atinge o
nimero de Mach 0,8. Dizemos entZo, que o avilo atinaiu seuy

numero de Mach critico e seu valor € igual a 0,8.

Quando o avifo atinge o mimero de Mach critico, aparece umsz
onda de chogue sobre a asa. As pressoes elevadas que existem
atrds dessa onda de choque dificultam o avanco da camadwm
limite, que poderd inclusive parar sobre o extradorso. Se
isso acontecer, a camada limite separar-se—a da asa, gerando
uma esteira de ar turbilhionado. Tal ocorréncia, como
sabemos, diminui a eficiéncia da asa. Portanto, a asa deve
ser construida de modo que a onda de choque apareca o mais
tardiamente possivel, ou seja, de modo que o numero de Mach
critico seja o maior possivel.

Vamos apresentar as maneiras badasicas wtilizadas atualmente
para aumentar o numero de Mach critico e dessa maneira
retardar ao maximo a formag3o da onda de choque =

a) PERFIL LAMINAR
O perfil laminar, mostrado na figura 5.7, possui uma
espessura bem menor que a dos perfis convencionais.

< T

FIGURA 5.7 - Perfil laminar.

Por ser mais fino, a velocidade do ar sobre o extradarsa
€ menor que nos perfis convencionzis e, portanto, a
formagdo da onda de choque € retardaca Possibilitando aca
avido voar com velocidades maiores.

b> PERFIL SUPERCRITICO

O perfil supercritico, mostrado na fioura 5.2, ¢ un
aerofélio que apresenta uma curvatura do axtradorso menon
acentuada de modo que o ar € menos acelerado sobre ele.

FUNDAFR - Pdg, 7R
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c)

d)

FIQURA 5.8 - Perfil supercritico.

Embora a diferen¢a de pressio entre o extradorso & o
intradorso seja menor, a distribuicio de precsio & mais
equalizada ao longoe da corda desse nperfil € A& suUA

eficiéncia ¢ equivalente a de um perfil comum, com &
vantagem de apresentar a ocorréncia de ondz de chogque a
uma velocidade superior do que a deste iltimo.

GERADORES DE VARTICE

O descolamento da camada limite pode ser evitado atravis
de geradores de vortices. Esses geradores de vortices,
como mostrado na figura S5.9, sio laminas inclinadas que
funcionam como se fossem pequenas pontas de asa.

O

Q NESTE PONTC, O FILETE

’ DE AR ESPIRALADO CHOCA-SE

COM A CAMADA LIMITE, DANDOsLHE
UM IMPULSO E IMPEDINDO A SUA
ESTAGNAGAO

GERADORES OE
VORTICE

CAMADA
O LIMITE

RELATT vO

‘FIGURA 5.9 - Geradores de vortice.

0 tubilhonamento induzido cria um filete de ar
espiralado de alta velocidade, que choca-se de encontro &
camada limite prestes a estagnar, dando-lhe novao impulso.

Isso permite a camada limite continuar deslisando sobre =
asa sem causar descolamento.

ENFLECHAMENTO DA ASA

O nimero de Mach critico também pode ser aumentado
através do uso de asas enflechadas. Nessas, a componente
da velocidade do ar, no sentido perpendicular % linha da
envergadura da asa, € menor que =z velocidade do vento
relativo sobre o avifo, conforme mostra a Tigura 5.19.

COMPONENTE

PERPENDICULAR
A Asa
190
‘\‘(\«\l‘\

j
| .
i B
== )

FIGURA 5.10 - Enflechamento da asa.
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Um outro- rerfil supersoénico
composto de duas superficies

€ mostrado na Figura S.13 e &
CONVENAS .

—
/

FIGURA 5.13 -

ALY LY

Perfil supersonico.
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6 ESTABILIDADE

6.1 CONCEITO

A estabilidade €& definida como a tendéncia gque um COrpo
possui de wvoltar para sua condic@o de equilibrio, apos ber
csido deslocado dela por meio de um distdrbio externo
qualquer. De acordo com a lei de Newton, & condi¢clo para que
um corpo esteja em equilibrio, que a soma das forgas sobre
ele seja nula € que seja também nula a soma dos momentos em
relagio a qualquer ponto do corpo considerado.

6.1.1 ESTABILIDADE ESTATICA

A tendéncia que um COFpo pussui de retornar & condi¢Ho de
equilibrio, apds uma perturbacioc =vterna, € chamada
Estabilidade Estdtica. 7

Se um corpo, apds ser perturbado, tende a retornar para
condigio de equilibrio na qual se encontrava antes da
perturbacio, entfo ele ¢é dito estar numa condiglo de
equilibrio estdvel e ser Estdaticamente Estdvel. Isto pade
ser representado por uma esfera colocada numa canaleta, coma
mostrado na figura 4.4¢(a): mesmo sendo deslocada de sua
posigio de equilibrio, a esfera retorna para ela.

Se 0 corpo nRo possui a tendéncia de retornar a sua condiclo
de equilibrio inicial, distanciando-se dela facilmente, ele
é dito estar numa condi¢fo de equilibrio instavel e ser
Estat icamente Instavel. Isto € representado-pela esfera da
figura 6.1(h) colocada sobre o cume de uma saliéncian
qualquer perturbagcio tende a faze-la sair da condiglo de
equilibrio, n3o retornando mais a ela.

Se 0 corpao permanece em equilibrio em qualauer posicao para
onde ¢ deslocada apos a perturbagio, ele € dito estar numa
condiglo de equi]fbrio indiferente e ser Estaticamente
Indiferente. Istoc ¢é representado pela esfera apoiada sobre
uma superficie plana apresentada na figura 6.1(c).

Equilibrio estavel

Equilibrio instavel Equilibrio indiferente

(a) (b) (©)

FIGURA 6.1 - €ondicoes de equilibrio.

6.1.2 ESTABILIDADE DINAMICA

A estabilidade dindmica diz respeito ao movimento que um
corpo realiza, ao longo do tempo, tendendo ou nao A retornar

R ITITL VY T r. re
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~perturbacio qualquer.

L]

A condi¢Ro de eaquilibrio, da qual foi afastado, devido a uma

Um corpo eastat icamente estivel, isto &, Qe Dossul R
tendéncia de retornar  a condigio de =awilibrio, pode
apresentar um compaortamento dinamico guye oode s el

classificado em estavel, instavel oy indiferente.

Um corpo estaticamente estavel é dito Dinamicamente Estavel
se ele retorna a sua condi¢io de ecauilibrio
realizando um movimento simples, como mostrado na  Figura
6.2¢(a), ou realizandn uma série de oscilagdes em torno o=
condigio de equilibrino, com amplitude diminuinde no tempo,
como indicado na figura 4.2¢b) .

infcial,

Um corpo estat icamente esthavel ¢ dito Dinamicamente
Indiferente se¢ este movimenta-se em torno da condigio de
equilibrio, através de  uma série d- oscilavass,  com

amplitude constante no tewmpo, Lomue  mostrado

na  Tigura
S.2(C)

Este mesmo corpo seria dito Dinamicamente Instdvel
realizasse movimento de oscilagro,

com amplitudes cada vews
maior em torno da condi¢fio de equilibric, como indicada na
figura 6.20d).

A
e X
.,\\izjifﬁdico oscilacao diminuindo oscilacao aumddtando
0 _— 0\\\ i 0\\\ //)
Dinamicamente
Estavel \\\\__,/’/
0‘"2?1§€2$"t9 Dinamicamente
Indiferente
oscilacao
aumentando ) ____———’,,/’
™\ givere®
0 { 0
\\\‘_’//// & Estaticamente
Instavel
Jinamicamente
Instavel
FIGURA 5,2 - Estabilidade dinamica.

6.2 EIX0S DE MOBILIDADE DO AVIAO
Un avifo oode realizar  wmovimento o Foaroon o Prea o
perpendiculares ' L .

. e She o QU passam pelo eente
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FIGURA 6.3 - Eixos de mobilidade de um avi3o.

0 maovimento em torno do eixo transversal é chamado arfagem
ou tangagem. Este movimento pode ser efetuado em dois
sentidos (ver figura 6.4):

- para cima (cabrar ou arfar), quando o avido levanta o
nariz; e

- para baixo {(picar), quando a mreronave baixa o nariz.

FIGURA 6.4 - Movimentos em torno do eixo transversal.

0 movimento em torno do eixo longitudinal chama-se rolagem,
rolamento, bancagem ou inclinagfo lateral e também pode ser
efetuado em dois sentidos (ver figura 6.5):

~ rolamento para a esquerda, quando o avifo levanta a asa
direita e baixa a esquerda; e

- rolamento para a direita, quandoc a aeronave levanta a asa
esquerda e baixa a direita.

ESQUERDA

DIREITA

FIGURA 6.5 - Movimentos em torno do eixo longitudinal.
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C- movimento em torno do eix vertical chama-se
pode ser efetuada em dois sentidos (ver figura $.8)+*

- guinada para a direita, e
- guinada para a esquerda.

ESQUERDA IREITA
-

guinada €

Interessa-nos compreender como O aviio consesgue manter—-se em
equilibrio estdvel nos trés eixos de movimento.

6.3 ESTABILIDADE LONGITUDINAL

A estabilidade longitudinal diz respeito

avifo de PErMANECEr numa condiglo de voo

retilineo, com &ngulo de ataque e velocidade

isto €&,

e

a tendéncia de

um

nivelado,

constantes,

numa condi¢c80 de vdo equilibrado longitudinalmente.

Momento devido Sustentacio
o a tracao

Tracio

(

Momento devido
4 sustentacac

Peso
Memento d:v\do\\ V

40 arrasio

N

o

rorca gerace
_ Yesteovinzace-
' « /braco em reiacac horizonta
' / w0 C.5. l
Momento devido Momentc resultante cevido
a0 estebilizadsr o & tracdo, a sustentacio e
norizontal a0 arraste

FIGURA &,7 - Forcas soore uma aeronave em 23uilibric
iongitudinal.
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A figura 4.7 (a) mostra um avilo na condigio de eauilibrio
longitudinal e as forgas ¢ momentos existentes. Neste
2xemplo, as  forg¢as atuantes 3s30:f o peso sobre o centro de
gravidade do avidor a sustentaclo & o arrasto, sobre o
centro aerodinamico; € a forga propulsora da heélice, sobre a
linha de traglo. Neste exemplo, o centro aerodinimicce estd
localizado atras do centro de gravidade do aviXo. Como
podemos observar, a sustentaglc e a forga de tragio da
hélice produzem momentos picadores, enquanto o arrasto
produz um momento de arfagem (momento cabrador). Podemos ver
que estes momentos ndo se cancelam, havendo a necessidade de
um outro momento para equilibra-los. O estabilizador
horizontal € uma pequena asa colocada .na cauda do avifio e
que gera o momento necessario para o balanceamento, como
pode ser observado na figura 6.7 (b).

Existe uma grande relagio entre a wvelocidade de viéo e o
angulo de ataque do avifo:. Quando a velocidade aumenta, a
sustenta¢do gerada pela asa tende a aumentar. Portanto, o
dngulo de ataque deve ser diminuido, para manter horizontal
a trajetdria de voe. O Angulo de ataque para o qual o
equilibrio ¢ mantido, a uma dada velocidade, & chamado
angulo de ataque de equilibrio. Para cada velocidade de vdo
existe um 3ngulo de atague de equilibrio correspondente .

6.3.1 ESTABILIDADE ESTATICA LONGITUDINAL

Uma aeronave em vio equilibrado longitudinalmente, apds ser
pertubarda, isto &, apds ter seu Aangulo de ataque mudado
devido a uma rajada por exemplo, terd um comportamento
tentando ou nd3o a voltar ao equilibrio. A figura 6.8
apresenta os comportamentos possiveis de um  avi3o

receber uma rajada ascendente.
Estaticamente /
Instavel
R Estaticamente

R indtferente

apods

Estaticamente
Estavel

€auitforio

FIGURA 6.8 - Estabilidade estatica longitudinal.

De acordo com este comportamento uma aeronave podera ser
classificada em: .

a) AERONEVE ESTATICAMENTE ESTLVEL
Uma aeronave € dita estaticamente estdavel se, apoés @
perturbacdo, aparecerem momentos que tendem restituir ao
aviao a sua condi¢io de equilibrio inicial.
O griafico da figqura 6.9 representa esqueméticament§ como
varia o momento resultante sobre o C.G. em fungio dos
dngulo de ataque de um aviio estaticamente estdvel.
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monento
- cabrador
- |
3 | G
€a
! | s
— ingulo de staque
de equilibrio wmento
s1cador
l A

FIGURA 6.9 - Aeronave estaticamente estavel.

Como podemas ver pela figura 6.9, no angulo de ataque de
equilibrio, a soma de todos os momentos sobre o CT.G. do
avifo é nula. Momentos negativos surgem, tendendo a picar
o aviio, quando o Angulo de ataque ¢ maior que o angulo
de equilibrio ¢ momentos positivos aparecem, forcando-o a
cabrar, quando o angulo de ataque & menor que o de
equilibrio.

AERONAVE ESTATICAMENTE INSTAVEL

Uma acronave € dita estaticamente instavel gquando, apds a
perturbagio, aparecem momentos que tendem a afastda-ia
ainda mais de sua condi¢Ro de equilibrio. A figura &.19
mostra como varia o momento resultante sobre o C.G. de

uma aeronave estaticamente instdavel em fungfo do dngulo
de ataque.

acmeniy
- caoracor

omentot
-

- a
. anguic de staque

g¢ equilorio
‘ e} ®ommoto
] pteacor

SR | .

FIGURA 6.10 - Aeronave estaticamente instavel.

Vamos considerar que a agronave estejz voando no angula
de ataque de eguilibrio. Através dc grafico da figura
6.10, podemos observar que gquando ¢ angulo de atagque €
aumentado, devido a uma perturbacao gualauer, aparecem
momentos que tendem a cabra-io mais ainda. Quando  ©
angulo de ataque € diminuido, surgsm momentos qus tendem
a fazer & aeronave picar ainda mais.

AERONAVE ESTATICAMENTE INDIFERENTE
Uma aeronave & dita estaticamente indiferente quando nio
apresenta nenhuma tendéncia de retornar para a condigao
de equilibrio anterior permanscendc na nova atitude @
qual foi deivada, apds sofror uma perturoazac.. Podoaos
observar tal comportamento pelo  grafico da fFigura

4 4 4
- O S
onde o momento rezultants =zu torno do C.G. du aviaa @
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sempre zero pPara qualquer &ngulc de ataque, isto &, para
qualguer atitude do aviio.

I sem momentas

somentls
-
i}

y inqulo de etague /

de equilidero

FIGURA 6.11 - Aeronave estaticamente indiferente.

6.3.2 FUNCAO DO ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Além de equilibrar os momentos gerados pelos outres
elementos do avifo na condi¢lo de equilibrio, -~ o©

estabilizador ou empenagem horizontal tem a finalidade de
assegurar a estabilidade longitudinal da aeronave. Como

mostrrado na figura 6.12, quando a aeronave em vio
equilibrado levanta 0 nariz devido a uma perturbacao

qualquer, o angulo de ataque do estabilizador horizontal
aumenta, gerando uma forga para cima que tende a levantar a
cauda do avilo. Quando = aeronave abaixa o nariz, o Angulo
de ataque do estabilizador diminui ou torna-se negativo,
dimtnuindo a forg¢a para cima gerada por ele ou gerando uma
forga para baimo, Aque tende a restituir o equilibrio
longitudinal & aeronave.

Yento relativo

FIGURA 6.12 - 0 estabilizador horizontal e a estabilidade
longitudinal.

Um grande estabilizador proporciona maior estabilidade
estatica ao avifo do que um estabilizador pequeno, pajs
produz maiores momentos estabilizantes. Naturalmente, a
dist@ncia do estabilizador em relagioc ao C.G. do avido
também € importante? quanto maior esta distdncia maior é o
momento estabilizante gerado pela emnpenagem horizontal.
OQutro fator que influe na eficiéncia do estabilizador ¢ a
sua posicio em relaglo ao flumo de esteira das asast se o
fluxo incide diretamente sobre o estabilizador, a eficiéncia
deste udltimo diminui. Por isso, no projeto de aeronaves,
procura-se posicionar o estabilizador o mais longe possivelk



SRR ST AR

A

da infiuzncia do fluxo de esteira das asas, como mostrado na
figura 6.13. -

Estabilizador horizontal

\
le] 0 00O0O
e O

FIGURA 6.13 - Avido Brasilia.

6.3.3 A INFLUENCIA Da POSICARO HORIZONTAL DO
C.G. DO AVIAO

Vamos considerar o© aviao .na condiglio de voo equilibrado,
como mostrado na figura &.7. Notamos que a somatoria das
forgas e dos momentos € nula para a condigio mostrada. Se =a
posicio horizontal do C.G6. do aviio nagquela condigio ¢
mudada, a somatéria das forgas ainda continuara nula, porém
a somatdria dos momentos serd diferente de zero, pois 0%
bragos em relaglo ao C.G. variaram. -
A posi¢l3c horizontal do C.G. do aviZo tem grande influéncia
na sua estabilidade longitudinal. Quanto mais & frente do
centro de pressio da ass o C.G. estd localizade, tanto mais

estdvel serd o avifo. Isto pode ser explicado da seguinte
maneira.

Num avi&o em véo horizontal estdvel e cujo C.G. esta
localizado a frente do centro de pressio da asa, O
estabilizador horizontal deverd ter um &nguloc de ataque
negativo, de maneira a criar uma forga de sustentagio
negativa, para anular o momento picador produzido pela asa
(ver figura 6.14). Para simplificar, vamos adotar gue oS
momentos gerados pela forga de traclo da hélice € pela forga
de arrasto se anulam em qualquer atitude de vo6o.

sustentacio

sustentaciao do
estabilizador

FIGURA 6.14 - Centro de gravidade localizado 3 frente
do centro de pressao da asa.

Se o @angulo de ataque da avideo ¢ aumentado por
qualquer, uma rajada ascendente por exemplo,
sustentacio da asa aumenta, enquanto  a ftoroas

e mot v
# For¢a o
GErH0a poion
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empenagem horizomtal diminui {ver figqura 5.13). Deste mada
a aeronave tenderd a diminuir o Angulo de atacue., pore a

momento cabrador gerado pela empenagem diminugi, A0 WIEmMG
tempo em que o momento picader gerado pela asa aumenta.

L 3

sustentacao
da asa

sustentacao do
estabilizador

FIGURA 6,15 - variacao das forgas com o aumento do angulo
de ataque do aviao.

Se o &ngulo de ataque do avido € diminuido, a forga de
sustentaglo da asa diminui, a0 mesmo tempo em que a forga
para baix gerada pela empenagem horizontal aumenta e,
desta maneira, a aeronave tendera a aumentar o Aangulo de
ataque (ver figura 6.146) .

sustentacao
da asa

sustentacao do
estabilizador

FIGURA 6.16 - Variacao das forcas com a diminuicdo co angulo
de ataque do aviao.

Numa aercnave onde o C.G. estd localizado atras do centro de
pressio da asa, o estabilizador horizontal devera ter um
angulo de ataque positivo, de modo a criar uma forga de
sustentaglaoc positiva, para anular o momento cabrador
produzido pela asa, como indicado na figura 6.17.

sustentacao sustentacao do
da asa estabilizador

VENmQ— -__-_;_-& — '

peso

FIGURA 6.17 - Centro de gravidade localizado atras
do centro de pressao da asa.
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‘Se @ angulo de ataque do avido & aumentado, a0s angulos de
ataque da asa, do estabilizador e as forgas geradas por
estes elementos aumentam (ver figura 6.18).

sustentacao
da asa

sustentacao do
estabilizador

VENTO Qm .

FIGURA §.18 - Variacao das forgas com o aumento do angulo
de ataque do aviaof

Da mesma maneira, se o Aangulo de atagque do avido ¢
diminyido, os A&ngulos de ataque da asa , do estabilizador e

as forgas geradas por estes elementos diminuem (ver figura
H.49) .

sustentacao do
sustentacag estabilizador
da asa

FIGURA 6.19 - Variacio das forgas com a diminuicic do angulo
. de ataque do aviao.

Pode ocorrer, neste dltimo caso, que a variagio na forga de
sustentagfo da asa ndo seJa proporcionalmente maior gue a
variaglo na forca gerada pela empenagem horizontal, = a
aeronave pode se tornar instavel. A figura 6.20 wmostra,
esquemat icamente, como pode variar a zstabilidade € o
momento resultante sobre o C.G. do aviio, com relagio ao
angulo de ataque, para diversas posigoes horizontais do C.G.
da aeronave.

- momento deiestadiltzante

i / Centro de grevidade ee 0

ser tem momentos
®omentos /
-\ centro ce gravicace en [
. Indiferente /

Estive:

momentos

N
ingulﬂ ot ataque

centro de gravigace em 8
o equilibrio

ceniro de gravidade ex A
Duets.|  omento I
dese 1 posicao de
* stabiltzante estabi11dage

inditerente

N
A 8 C 0O

FIGURA 6,20 - A pasiclo do centry de gravidese e a estibiirdade
longtiudinai ¢e um aviac.
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Pode-ge verificar gque a pozi¢ac do C.06. de oam avifo tem
grande ‘influéncia“ sobre sua estabilidade ezt’atica: GUARN T @
mais a frente do centro de pressiao da =sa esta o $.6. do

avi®o, tanto mais estavel ele sera. 0 aviio porem nao pode
ser demasiadamente estavel, com 0 Prejuizo de SR

manobrabilidade, isto €, com prejuizo da facilidade com gque
o piloto pode acionar os comandos de controle, de& maneira a
promover a mudan¢a na trajetdria de vaa.

Esxiste um limite para o qual o C.G. do avidn pode ser
posicionado com relagio a sua estrutura, de modo que este
gsempre seja estavel longitudinalmente, semn prejudicar suas
caracteristicas de manchrabilidade. Quando uma asronave &
carregada para um voo, 08 pesos devem ser distribuaidos ao
longo da estrutura do aviio, de modo que a posiciao do centro
de gravidade da aeronave ndo ultrapasse s limites
estabelecidot.

Avices wmilitares de alta performance utilizados como
interceptadores devem ser altamente manobraveis, isto &,
devem responder rapidamente aos comandos do piloto. Tais
avites apresentam estabilidade praticamente nula ou s3o ate
mesmno instdaveis, sendo necessdrio, neste dltimo caso, um
sistema de controle automatico continuamente ativo, desde a
decolagem aké o pouso, que juntamente com o piloto tornam
possivel o voo desta aeronave. -

6.3.4 COMPORTAMENTO DE UMA AERONAVE ESTATICAMENTE
ESTAVEL .

Uma aeronave estaticamente estavel POSSUi dois
comportamentos caracteristicos, que podem ser facilmente
percebidos pelo piloto:

- quando a traglo da hélice diminui, a aeronave baixa o
nariz e wmergulha automaticamente, evitando a perda de
velocidade; € :

- na condi¢io de voéo horizontal equilibrado, a aeronave
tendera sempre a retornar a esta condiglo, toda vex que
for perturbada, mesmo sem a interferéncia do piloto.

6.3.5 ESTABILIDADE DINAMICA LONGITUDINAL

Evidentemente, uma aeronave deve ser estaticamente estavel
para poder ser pilotada. Porém, mesmo assim, <la pode ser
incapaz de manter-se em vdo equilibrado estavel. Trés s¥o os
comportamentos possiveis de uma . aeronave em  movimento

longitudinal e de acordo com estes comportamentos ela pode
ser classificada como:

.

a) AERONAVE DINAMICAMENTE ESTAVEL

A aeronave tende a wvoltar ao equilibrio e realmente ©
consegue, meEsNo oscilando um pouco.

b) AERONAVE DINAMICAMENTE INDIFERENTE

A xeronave tende a voltar ao equilibrio e nao consegue,
porque oscila sem parar com amplitude constante.
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c) AERONAUE DINAMICAMENTE INSTAVEL
A aeronave tende a, voltar ao equilibrio, mas nfo

. o)
conseqg: ©, paraue desequilibra-se cada vezx mais.
Estes trés comportamentos estfio mostrados na figura $.24.
Dinamicamente
Estavel
St
Dinamicamente’
Indiferente
Dinamicamenta ___ )\
Instave!
FIGURA 6.21 - Estabilidade dinamica longitudinal.
Basicamente ha duas formas primarias de oscilagaes

longitudinais, que um aviao apresenta, quando tenta retornar
a condi¢lo de voo equilibrado.

A primeira ¢ chamada Fugoide, a qual consiste de uma
oscilagio da trajetdria de véo do avido, lenta e de perioda
longo, como mostrado na figura 6.22(a). Frequentemente, esta
ogcilagiio ¢ pobremente amortecida € pode  ser um incomodo,
“embora o piloto possa geralmente controla-la.

A segunda forma ¢ uma oscilagio do Angulo de atague, rapida
¢ de curto periodo, como mostrado na figura 6.22(bJ.
Usualmente esta oscilagieo ¢ amortecida rapidamente sem &
interferéncia do piloto. Entretanto com seu curto periodo
natural, esta oscilaglo pode piorar se o piloto tentar

amortece-la pelo uso dos controles, podendo até gerar forgas
destrutivas.

FUGOIDE

NPV I v SN Wy SN Y SRR ,/_’ OSCILACAQ DE PERIODO
' CURT

RT0
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6.4 ESTABILIDADE LATETRAL

A estabilidade lateral diz respsito a tendénc iz de um avizo
de permanecer numa condigio de voo cauilibrado, onde as asas
estio niveladas ¢ ambas gerando & mesma forga de sutente
como mostrado na figura &.23.

. - <>
\4_,/
FIGURA 6.23 - Aviio em equilibrio lateral.

&6.4.1 ESTABILIDADE ESTATICA LATERAL

Quando as asas de wuma aeronave em véo horizontal sEo
desequilibradas, devido a uma perturbacio qualquer, fazendo
uma das asas abaixar em relaglo a outra, o vetor gsustentagio
roda e gera duas componentes: uma componente horizontal, que
tende a mover o© aviko lateralmente, € uma componente
vertical, menor que o peso do aviao, fazendo—o mMOVEr-Se€ pard
baixo. Devido =a isto, o avifo tende a mover—se para baixo e
lateralmente como indicado na figura 6.24.

" FIGURA 6.24 - Glissagen. .

Este movimento ¢ chamado glissada ¢ o0 avido & dito estar

glissando. A agronave nestas condicoes pode apresentar um
dos trés comportamentos indicados abaixo e de acordo com 0%

quais ela pode ser classicada comod

SINNALY - ~da. 07
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a) A4ERONAVE ESTATICAMENTE ESTAVEL
A aercoerve, tende aretornar ao equilibrio, isto €. tende
A N T ABA% W -

b) AERONAVL ESTATICAMENTE INDIFERENTE
A aeropuve tende o continuar fora do equilibrio, i1sto é.
A gliscar continuamente sem variar o desnivel das asas.
c) AERONaVI. ESTATICAMENTE INSTAVEL
A aeronave tende a desequilibrar-se, desnivelando oada
VEZ Mais as asas. ‘

s comportamentos citados acima <o mostrados na figurz

Ta
6.29.

i
2

Estaticamente
£stavel

Estaticamente Estaticamente -
Instavel Indiferente

" FIGURA 6.25 - Estabilidade estatica lateral. -

6.4.2 FATORES QUE INFLUEM NA ESTABILIDADE LATERAL

Existem basicamente trés fatores que influem na estabilidade
lateral de um avido, 0% quais sario estudados a sequirs

a) DIEDRO DAS ASAS
0 diedro consiste de um a8ngulo de inclinagio das asas =m
relaglo ac eixo transversal do avife. Se a inclinacaoc &
para cima dizemos que as asas possuem diedro positivo, @
para baixo s3o ditas possuirem diedro negativo como pode
ser observado nas figuras 6.25(a) ¢ &.26(h) .

N

“DIEDRO"
POSITIVO

(a)

FIGURA>6.26 - Diedra das ases.

FUNDAER - pag. 3%




i

(o e

>«

A S P T T A 7 R S

5

L

O diadro positivo & frequentemente

usado como um
aumentar a estabilidade

lateral do aviiao.
estd glissando, por exemplo
vento relativo

Auanda o L
PAara a esquerda, aparsce un
Tateral como mostrado na figura 4.27

“

FIGURA 6,27 - Aviao glissando.

Se decompormos este wvento relativo nas direcles paralela
e perpendicular @o plano de cada asa do avifo,

teremos o
que estd representado na figura &.28.

»

componente
paralela a asa

vento
w—Telativo '!
vento
componente 0
norm:l a asa relativo componente

companente

paralela a asa
normal a asa

Fl_GURA 6.28 - Decomposicao do vento relativo naV;Iissagem.

Verificamos ent?30 gque na asa m}is baixa, a
perpendiculur tende a aumentar

ela. Ja na asa mais alta, a componente perpendicular
tende a diminuir a sustentaglo gerada por
Consequentemente aparece um momento que tende a
as asas como indicado na figura 6.29.

component e
a sustentaglo gerada por

ela.
nivelar

FIGURA 6.29 - O diedro i:z;s%tivo e a estabilidade
lateral.

Uma asa com diedro negativo

diminui a estabilidadg
lateral do avifo, pois

o vento relative lateral provoca

me o e

AN
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‘um momento que tehde a desnivelar ainda mais as asas,
como indicado na figura 6.30.

FIGURA 6.30 - O diedro negativo e a estabilidade

o 1a}era1.
b) ENFLECHAMENTO DAS ASAS
0O enflechamento positivo das asas contripui com @
cstabilidade lateral do aviifce. Quando o avizo estaA
glissando, & asa mais baixa wperimenta uma  maior

velocidade normal a0 seu bordo de ataque do que a outra
asa. Portanto, maior sustentagdoc € gerada pela asa mais
baixa € aparece um momento que tende a niveld-las. Isto &
mostrado na figura 4.34.

tendencia

FIGURA 6,31 - 0 enflechamento positivo e a estabilidade
lateral,

Uma asa com enflechamento negative tem  um
compotrtamento oposto ao de uma asa com enflechamento
positivo como podemos observar na figura 46.32.

tendencia

FIGURA 6.32 - 0 enflechamento negativo e 2 estabiiilidede
lateral.
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c) EFEITO DA FUSELAGEM E DO ESTABILIZADOR VERTICAL

~ Quando um aviio estda glissando, o vento lateral Prroduas

uma for¢a sobre a fuselwgem € estabkilizador vertical. Se

a area lateral acima do centro de gravidade do aviio &

maior que a area abaixo do mesmo, como indicado na figura

e 6.33, a forga resultante do vento lateral tendera «
nivelar as asas. Portanto neste caso a fuselagem & O

estabilizador contribuem para a estabilidade lateral dJdo
aviao.

- tendencia
ponto de aplicacao
da forca resultante ——

forca resultante
devido ao vento
lateral

FIGURA 6.33 - Avido com C.G. baixo.

Se ao contrdario, a area lateral abaix do centro de
gravidade € maior que a drea acima dele, entZo a forca
resultante tenderda a desnivelar ainda mais as asas. Neste
caso, a fuselagem € o estabilizador tendem a diminuir =

estabilidade lateral do avido como podemos verificar na
figura 6.34. .

tendencia
ponto de aplicacao ”T“‘\
da forca resultante .

forca resultante
te—-—devido ao vento
lateral

FIGURA 6.34 - A;;i; co&.C.G. alto.v

d) POSICAO VERTICAL DAS ASAS
A posigio vertical das asas na fuselagem influe na
estabilidade de um avifo. Nas aeronaves de asa alta o
C.G. estd 1localizado abaixo das asas €, quando estas sXo
desniveladas, atua como um péndulo gerando um momento que
tende a restituir a aeronave a condigio de equilibrio
lateral (ver figura 6.33(a)).

Nas aeronave de asa baixa o C.5. estd localizado acima
das asas €, quando ¢stas sio desniveladas, aparece um
momento que tende a desequilibra-las ainda mais, como
pode ser observado na figura 4.39(h).




o

-FIGliFiA 6.35 - 0 efeito pendulo.

Quandn um avido estda glissando, outr= caracteristica que
pode ser observada € a influéncia da fuselagem sobre o
fluxo de ar lateral incidindo sobre as  asas. Nas
aeronaves de asa alta, a fuselagem gera uma componente
ascendente do fluxo de ar lateral sobre a asa do mesmo
lado da glissagem, € uma componente descendente sobre a
asa do outro lado. Isto faz com que o aviao apresente =
tendéncia de nivelar as asas (ver figura 6.36(a)).

Em avioes de asa baixa, a influfncia da fuselagem ¢
totalmente aposta a dos . avides de asa alta como podemos
observar pela figura 6.36(b).

tendencia tendéncia

///_‘\\\
V&;—

== —-\<;

@) ;(M

F]GURA 6. 36 - A 1nﬂuenc1a da fus:lagam sobre o fluxo de ar
lateral sobre as asas.

Do que foi emxposto acima, podemos conciuir que avioes com
asa alta tendem a ser estaveis lateralmente € aviotces com
asa baixa tendem a ser instaveis.

6-.4.3 ESTABILIDADE DINAMICA LATERAL

Um avilo estaticamente estdvel tende = voltar ao equilibrio,
mas nem sSeEmMPrre 0 consegue. A aeronave pode apresentar um dow
comportamentos apresentados abaixo, contorme e€la seja uma?

a) AERONAVE DINAMICAMENTE ESTAVEL

A aeronave o0scila mas logo s equilibra come indicado na
figura 6.37.
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FIGURA 6.37 - Aviao dinamicamente estavel.

b) AERONAVE DINAMICAMENTE INDIFERENTE
A aeronave tende a wvoltar ac equilibrio mas n&%o O
consegue, pPois oscila indefinidamente, como indicado na
figura 6.38.

FIGURA 6,38 - Aviao dinamicamente indiferente.

c) AERONAVE DINAMICAMENTE INSTAVEL
A aeronave tende a voltar ao equilibric mas nio consegue,
pois oscila em torno da condig¢io de equilibrio,
divergindo dela, como indicado na figura &.39.
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FIGURA 6.39 - Aviao dinamicamente instavel.
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6.5 ELIEBILIDADE DIRECIONAL

es1 daae direcional refere—-se ao equilibrio d=a
agranave  2m  ~elagao ao seu @ixo  vertical, isto €&, @
tendéncia do aviio n3o voar derrapado ou, em outra palavras;
de mant:r seu eixo longitudinal paralelo a diregao do vento
relative. duando um avilico voa derrapado, o angulo formado
entre o s¢a eixo longitudinal € a diregio do vento relativo,

como indicado na figura 6.40, ¢ chamadoe 32angulo de
derrapagem.
angulo de
derrapagem a
g
3
&
s
[«]

FIGURA 6.40 - Derrapagem.

A estabilidade direcional ¢ menos importante que @
estabilidade longitudinal, ou seja, € menos critica para a
“RAErONAVE .

6.5.1 ESTABILIDADE ESTATICA DIRECIONAL

Quando o nariz de uma aeronave sofre um desvioc lateral, tres
diferentes comportamentos s3oc possiveis, conforme ela sej’
uma s

a) AERONAVE ESTATICAMENTE ESTAVEL
A aeronave tende a voltar a condigiao de V0o nNao
derrapado, como indicado na figura 6.44.

...................................

FIGURA 6.41 - Avizo estaticamente estavel.
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b) AERONAVE ESTATICAMENTE INDIFERENTE
A aeronave tende a permanecer em Yoo com o dngulo  de
derraragem para o qual foi desviado devido a perturbacio,

como mostra a figura 6.42.

x4

PERN

FIGURA 6,42 - Avido estaticamente indiferente.

c) AERONAVE ESTATICAMENTE INSTAVEL
A aeronave tende a aumentar o angulo de derrapagem, como

indicado na figura 6.43.

FIGURA 6.43 - Aviao estaticamente instavel.

6.5.2 A FUNCAO DO ESTABILIZADOR VERTICAL

0 estabilizador vertical é o elemento principal que promove
a estabilidade direcional de um avidao. Quando o nariz de uma
aeronave sofre um desvio lateral, o 3anguloc de ataque do
estabilizador vertical aumenta, gerando uma forga lateral
que tende a zerar o dngulo de derrapagem. Isto € mostrado na

figura &.44.

|

FIGURA 6.44 - O estabilizador vertical e a estabilidade
direcional.



Como SFCWEMNS observar, o estabilizador funciona

-semenlhantemente ao estabilizador horizontal e, da mesma

maneir . suanto maior a empenegem vertical e quanto mais
dist do C.G. do aviao, wmaior SErd Seu efeito
egtab [ w,’:\"t‘:_:n

6.5.3 FATORES QUE INFLUEM NA ESTABILIDADE

DIRECIONAL
Basicamente existem dois fatores que influem na estabilidads
direcional, os quais serao estudados a seguirs?

a) ENFLECHAMENTO DAS ASAS
Quando uma aeronave de asas enflechadas sofre um desvio
lateral, uma das asas fica mais exposta ao vento relativo
que a outra. Surgem entRo forgas que tendem a equilibrar
ou desequilibrar a  aeronave, conforme o tipo de
enflechamento.

Asas com enflechamento positivo geram forgas que tendem a
diminuir o @&ngulo de derrapagem e portanto aumentam @
estabilidade direcional do avifo (ver figura 4.45(a)).

Asas com enflechamento negativo tem um efeitc oposto,
como pode ser observado na figura &.45 (p), e, portanto,
tendem a diminuir a estabilidade direcional do avi3io.

FIGURA 6,45 - 0 enflechamento das ases = a estapilidace
direcional.

b) EFEITO DA FUSELAGEM
Numa derrapagem, o0 vento relativo lateral incidindo sotre
a fuselagem gera forgas que tendem 3 aumentar o angulo de -
derrapagem da aeronave. Isto ocorre porqus possuindo a
fuselagem uma forma aerodindmica, esta funciona como wm
perfil aerodinimico, gerando forcas aercdinamicas da
nesma maneira que este ltimo. Geraimente, N
derrapagem, a resultante aerodinamica do vento relat;
sobre a fuselagem localiza-sze a frente do £.0. do avis
Isto faz com que a aecronave te

Hooumentar O sEu Angulo
de derrapagem, como pode ser abserw oo s Srangra ol

1 D I
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FIGURA 6.46 - 0 efeito da fuselagem na estabilidade
direcional. .

Portanto, a fuselagem geralmente funciona como um agente
desestabilizante.

6.3.4 ESTABILIDADE DINAMICA DIRECIONAL

De maneira semelhante aos casos dos equilibrios longitudinal

e lateral, uma aeronave estaticamente estavel pode ainda ser
classificada como:

-

a) AERONAVE DINAMICAMENTE ESTAVEL

A "aeronave volta ao equilibrioc, mesmo oscilando algumas
vezes (ver figura 6.47).

b) AERONAVE DINAMICAMENTE INDIFERENTE
A aeronave tende a voltar =wo equilibrio, mas n%0 o

consegue porque oscila indefinidamente com amplitude
constante (ver figura 6.47).

c) AERONAVE DINAMICAMENTE INSTKLVEL
A aeronave tende a voltar ao equilibrio, mas n%o
consegue, pois oscila em torno da condi¢io de equilibrio,
divergindo dela (ver figura &6.47).

Tais comportamentos citados acima sic mostrados na figura
b.47.

m
~
Dinamicamente
Estavel U
(Y

1~
Dinamicamente ~/ i/

1
Indiferente

Dinamicamente
Instavel

FIGURA 6.47 - Estabilidade dinamica direcional.
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"6.6 E3i«biLIDADE E MANOBRABILIDADE

Eviste Can inter-relagfo entre estabilidade e
manaobrab . i1cade de um avido de maneira gue um se sobressal
em prejuizo do outro.

Como Ja <o dito, manobrabilidade ¢ a facilidade com que o
piloto pode acionar os comandos de controle, de maneira @
promover uma mudan¢ga na trajetdria de voo do aviio. Além
disso, a manobrabilidade também estda relacionadz com @
velocidace de resposta do avido com relagdo a um comando
dado: se o0 avi’lo responde rapidamente ao comando, dizemos
que ele & bastante manobrdvel ou que ele possui  alta
manobrabllidade; caso contrario, dizemos que ele ¢  pouco
manobravel.

Um avio muito estdvel serd evidentemente pouco manobravel
pole este apresenta grande tendéncia de manter-se  numa
condigio de véo nivelado. Portanto, deve haver uma
pondera¢lo entre estas duas caracteristicas de mancira que a
aceronave satisfaga a funglo para a qual foi projetada. Por
2emplo, avides militares de alta performance {(cacas
tdticos) devem ser altamente manobriveis. Tais aeronaves
apresentam estabilidade praticamente nula ou s3o atéd mesmo
instdveis, havendo o necessidade, neste dltimo caso, de um
sistema de controle continuamente ativoe & borde que,
Juntamente com o piloto, torna possivel o vio.
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7 SUPERFiCIES DE CONTROLE E COMANDOS

143

VW R WO

™ 7.1 INTRODUGCAO
-
No capitulo anterior, verificamos CoONG UMz 288 ONave podée
manter em voo retcilineo € estivel. Interessa-nos agora
como o piloto pode controlar a trajetaoria do aviio. I
possivel atraVds do acionamento das superficies de LOH|V01"¢
As superficies de controle 330 elementos Inrwdob 3
. articulados geralmente no . borde de Ffuga das =zsas do
= estabilizador horl zontal e do estabilizador vertical dv UMAa
aeronave. Quando defletidos, através do comandc apropriadao
acionado pelo piloto, mudam & curvatura da superficis fia
a0 qual estlo ligadas, variando a resultante acrodinamica
sobre ela.
Vamos considerar o perfil de uma superficie {fixa de um
) avifo, uma asa por exemplo, a qual possui uma superficie de
X controle articulada, como mostrado na figura 7.1.
L4
o
3 e -
3
3
)
3 ' "
- 1 - i ARSULO O ATAQUE (#031TIVO) =
’ FIGURA 7.1 - Perfil aerodinamico com uma superficie de
L - controle articulada.
3
3 , R o
Y Fote perfil possui um éngulo de atague posilivo ¢ srodusn wma
= gustentaclo para cima (positival. Quando a superfic de
controle ¢ defletida para baixo, @ curvatura € o angulao de
ataque do perfil sRo aumentados, € a sustentagio gerada par
ela também & aumentada (ver figura 7.2).
| 5
- cmas _f @B
:‘::. \\_~§ '
) \\\ TRAJETGRIA ““~—\\;~N

Mdu.o O ATAQuE tPOSITIVO)  Teel

FIGURA 7. 2 - Perf11 com superf1c1e de contro]e def]etxda
para baixo.

Quando a superficie de controle & defletida para
Angulo de ataque do perfil & diminuida, ou mesmo
negativo, reduzindo a  sustentagHo aerada  por
tornando~a negativa (ver figura 7.3).

o

2,0
OF A
ol

[N

;]



Al

Anaan o aTAUE Com AR.ERON LEVANTADO (VALOR NEGATIVO)

- : 4 CoN ALEIRON
/ m°‘ " S CN°L‘V.N“W

ANGULO DT aTagw ‘l'
HORMAL

FIGURA 7.3 - Perfil com superficie de controle defletida

. para cima.
Note que a superficie fixa fica parada e somente o
superficic mével: (superficie de controle) desloca-se,

girando em torno do seu eixo.

Como citado no capitulo i, as superficies de controle sXo
divididas em dois grupos: as superficies primarias ou
Principais, € as superficies secundiarias. As superficies
primirias sfo as efetivamente responsaveis pelo controle da
trajetdria do avifo, produzindo momentos em torno de seus
@ixos de mobilidade longitudinal, transversal e vertical. As
superficies de controle primarias s%0 comandadas pelo
piloto, atraveés dos comandos principais: manche & pedais (ou
“palenier”). A figura 7.4 mostra duas configuracoes basicas
dos comandos principais encontradas nas cabines dos avioes.

painel de ’

painel de ‘instrumentos

instrumentos

manche tipo, manche_tipo
volante bastao
'ﬁfﬂi
o A pedais
pedais
FIGURA 7.4 ~ Configuracoes de cabines de comando de avides.
Vamos

agora estudar as superficies de controie principais.

7.2 PROFUNDOR

O profundor & = superficie utilizada para controle da
movimento do  avifao em torno do  seu eiwe transvereal. £le
estd ligado e articulado a0 estabilizador horizontal ¢ sua
deflexio faz com gue o avido tenda a piczr ou cabrar

[

.

7.2.1 SISTEMA DE COMANDO DO PROFUNDOR

0 profundor acionado  pele piloto através do MO i mEnt o do

manche, para frente ou parz tras. O moviemnio da manche

FUNDAER - pag. 112
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Diranemit i do a0 ororundor 2%l me 1 o
alvancas, 0z

cabios ey
stee @ polias como poade ser observado na £ionrsa
7.8, que  nostra o sistema de  as
aviao Xingi.

LIRS BN

Sronament o do mrofundar do

FIGURA 7.5 - Sistema de comando do profundor do aviao Xingu.

7.2.2 COMANDOS

Vamos analizar os comandos que o piloto deve executar paras

a) CABRAR 0 AVIZO

Quando o piloto deseja cabrar o avifio, ele deve puxar a
manche para tras, fazendo com que o profundor
defletido para cima. Deste modo, a sustentagio
pelo estabilizador horizontal torna-se negativa
um momento que tende a cabrar o aviZo, como
na figura 7.6.

seja
gerada
€ aparece
podemos ver

FIGURA 7.6 - Cabrar.

b) PICAR O AVIAQ
Quando o piloto deseja picar o avifo, ele devs empurrar
o manche para frente, fazendo com que o profundor. seja
defletido para baixo. Desta maneira, a sustentaclo gerada
pelo estabilizador horizontal aumenta, & Aaparece um
momento, que tende a fazer a aeronave picar, como
indicado na figura 7.7.

-

‘
i

s



“)

7.3 LEME

O leme € a
do avilo emwm
ecstabilizador
guine para a

cuperficie

n

ut
tarno do ¢
vertical e
direita ocu

IGURA 7,7 - Picar.

ilizada para o contrale do

e eixo vertical. Sle seta

sua deflexiio
PRFA =@

fazx
cequerda.

COom que R

7-.3.14 SISTEMA DE COMANDO DO LEME

O leme €

comandado

pelo

piloto

arraves

Semelhantemente ao

profundor, o)

movimento dos

transmitido ao

leme

atraves

hasteg

©

polias,

COomao

pode o

mostra o sistema de

acionamento

de cabos Flewiveis,
er ghservado na £ rgura

der Teme do avia

FIGURA 7.8 - Sistema de comando do ieme do av'ao X1ngi.

7.3.2 COMANDOS

Vamos
fazer

analt
3OAV

i

A0

a) GUINAR PARA

uando o o

divreifa.

A DIREITA

tlatao o

commandos

e 0
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B defletir para = direita, camo indicado na Figuera JU7L00
. estabilizacor ¥Tes =nt a0 IS forga de
_ guetentacao lateral, gque 3 z GoRWITAG quinae
K}

para a direita.

FIGURA 7.9 - Guinar para a direita.

b) GUINAR PARA A ESQUERDA )
"Para fazer o avido guinar para a esquerda, o piloto deve
pisar no pedal esquerdo, fazendo o leme defletir para a
esquerda. Desta maneira, o estabilizador vertical gera
uma forga de sustentagio lateral, que tends a fazer o

aviao guinar para a esquerda, como indicado na figura
7.10.

FiéUkA 7,10 - Cdinar para 3 esqueé&a.

7.4 AILERONS

Os ailerons sAo superficies utilizadas para o controle do
moavimento de rolamento de um  aviio, isto €, Q@ movimento am
torno do seuw eixo longitudinal. Os =ilerons 530  duas
superficies, cada uma ligada = uma =asad o aileron direita
ligado & asa direita e o esquerdo ligado ’ asa esquerda. O
movimento dos ailerons ¢ conjugado € antissiméirice, e
quando defletidos, tendem n fazer o aviao rolar para  as
direita ou para a esquerda.




o

aitl

| 7.4.1 LISTEMA DE ACIONAMENTO DOS AILERONS

" 0s ailer ns =Eo comandados pelo piloto através do movimento
macs o A firura 7.41 mostra o sistema de acionamento dos

eron: Jdo avido Xingd.

a‘ﬂer'on

x{

aileron

FIGURA 7.11 - Sistema de comando dos ailerons do aviao Xingu.

7-4.2 COMANDOS

Vam

0s analizar os comandos que o0 piloto deve executar para

fazer o aviZo:

a)d

b)

o

ROLAR PARA A DIREITA

Quando o piloto deseja fazer o avilc rolar para a
direita, ele deve inclinar ou girar o manche para a
direita. Desta maneira, o aileron direito ¢ defletido
Rara cima a0 mesmo tempo que o0 =ileron esquerdo &
defletido para baixo. Isto torna =a sustentagio gerada
rpela asa esquerda maior que a gerada pela asa direita € ©
avido realiza o movimento desejado, come indicado na
figura 7.42.

/

FIGURA 7,12 - Rolar para a direita.

ROLAR PARA A ESQUERDA
Quando o piloto desejw fazer

[RPORTE < =g :‘1 ] v
esquerda,

T

QF DR

deve inclinar gy omEnahe PAara )
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esquérda. O ‘aileron direito & defls

mesmo tempo que o esquerdo &  deflsii T IR ..

Ty aviao tende @ rolar para & esquerda, Como mMORtiradoe na
frgura 7.43.

FIGURA 7.13 - Rolar para a esquerda.

Note que 0% ailerons estRo geralmente situados pro=imos

as pontas das asas, de modo a proporcionar  maior
eficiéncia dos comandoss 0% momentos gerados pela

o deflexl0 dos ailerons sHo tanto majores gquanto mais
proximos das extremidades das asas estf0 localizados.

7-4.3 GUINADA ADVERSA .

O0s ailerons wao serem defletidos, alem do movimento de
rolamento desejado, geran, Juntamente, um wmovimenta de
guinada nfo intencional associado. Vamos analizar a figura
7.44 a qual mostra um avi’ao, cujo piloto comandou um
rolamento para a esquerda.

maior
arrasto

arrasto

FIGURA 7.1QA- Guinada adversa.

0 aileron direito, defletida parz bbaixo, produz uam arrasto
maior que o aileron esquerdo, defletido para Cima. Cata
diferenga de arrasto gera um movinento em torne do  eixo
vertical que tende a fazer o0 avido guinar para a direita,
isto &, no sentido contriario ao do comanda dado (ralamentao
para a esqguerda). Este movimento adverso e niAs intencional,
que surge quando da deflexido dos ailerons, chamamos guinada

Ly

adversa.

A guinada adversa pode ser corrigida de trés maneiras
2 diferentess: '
i

TiNmern Lt P
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~.aplicar leme de direglo no sentido contirario ao movimento
da guinaca-adversa; -

- equipsr ~ avi3o com ailerons diferenciais. mOVEnR
muito para cima €  Pouco para Paixo, contrabaiancanda os
arrastos praoaduzidos , como indicado na figurs 7. t

FIGURA 7.15 - Ailerons diferenciais.

~ eauipar o aviao com ailerons tipo “frise” como indicadn na
Figura 7.46. Fles possuen um e¢ix0 dezlocado @ awm Format o
gapecial que aumentam o arrasto  pr ool e Goande et
defletidos para cima.

FIGURA 7.16 - Aileron tipo "Frise".

£ importante comentar aqui que,  €m algumas Zeronaves

comerciais de grande porte, o wmovimenta de  rolmentao €

comandado através do acionamento assimétrico dos  spailers
das asas. Nesta aglo, tanto quanto no  acionamentn  dos
aileraons, também ocorre a guinada adversa.

7.9 ACOPLAMENTO DOS MOUVIMENTOS DE GUINADA E

ROLAMENTO '

Os movimentos de guinada & rolamento nic  s30  comandad

somente através do acionameEnto  do tems & das EIE

respectivamente. Existe  wuma interagio  =ntre AT R

movimnentos de maneira que quanda  @penns

superficies de controle & acionada, o =vizo -

ambos 0s movimentos.

Por exemplo, @o se defletir o leme para comandzn- i

para @ direita, nao infcio deete movimerto, & ac

exaperinenta uma maioer velooidade do flueo o

COMPRIAGCAN com =& asa direcita. Devido

gerada pela  asn eaqguerds Porna-ase )i Toerer R

gerada pela  outra = I R RN T ST TR oy

avian paca a diroibs CE DI O TR R e

0 Teme & defles ido poar g g s e RN T Yo .

h ]
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“
-

vues)

esquerda, pProvocando Jjuntamente o rolamento do aviio para o
eésquerda.

&

Suponhamos agora um aviao equipzado com 2Ailercns Girerancia s
ou do tipo “frise”. Quando estes sio defletidos de mane v a
& comandar um  rolamentc para a dirasita, o ovento Tateral
relativo incidinde sobre a fuselagen prancipaimente sobre
o estabilizador wvertical, devido ao movimento de rolamenta
] do avi&e, gera um  momento que faz A ASronave giinar para 2
o direita. 0 mesmo acontece reciprocamente quando 9% ailerons
330 defletidos para comandar unr rofamento para A £sgquerda,
provocando juntamente uma guinada parz a esquerd

D3}

7.6 GENERALIDADES SOBRE SISTEMAS DE COMANDO

As superficies de controle &R0 ajustadas de modo a ficarem
nas posi¢coes neutras, gquando o manche € 0s pedaie estac nas
posicoes neutras. Este ajuste ¢ realizado no solo & chama-se
alinhamento dos comandos. As superficies de controle tambeém
s30 balanceadas com relagio ao seu cixo de articulacio. Numa
superficie de controle n3o balanceada, o seu centro Jde
gravidade esta localizado fora, geralmente atras de seuw €ix0

- de articulacio, como indicado na figura 7.17.
o . . eixo de_
. superficie fixa articulacao
superficie de
- ’ controle
2
) C.G. da superficie

de controle

FIGURA 7.17 - Superficie de controle nao balanceada.

0 balanceamento tem a finalidade de evitar tendéncias de
deflexio das superficies de controle devido ao peso destas.
Por exemplo, suponha que o piloto de um avifo comanda o
profundor para bhaixo para faze-lo picar. Se o profundar
deste avidao estd desbalanceado, o movimento acelerado da
aeronave fard com que ¢ profundor tenda a defletir mais
ainda, como indicado na figura 7.18.

movimento
acelerado

\

estabilizador forca devido
‘ horizontal movimento
~ L acelerado

FIGURA 7.18 ~ Efeito do desbalanceamento da superficie
de controle.
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Deste modo a aeronave tenderda a picar @inda mais,
- .- independentemente da ‘vontade do pilote, que, alias, devera
segurar o manche evitando que a deflexido do profundor se
acentue. € facil concluir que o desbalanceamento. das
superficies de controle contribui para tornar uma AEronave
instavel. ‘

Geralmente, © balanceamento consiste na adicdo de massas de
chumbo na regido da superficie de controle localizada @
frente do seu eixo de articulagiao, como ndicado na figura
7.19. . T

peso

pesos

SUPERFICIE

eixo de_ }
articulacao

FIGURA 7.19 - Superficie de controle balanceada.

SUPERFICIE DE CONTROLE

s

0 movimento de deflexBo das superfdicies de controle " &
lTimitado por meio de batentes localizados em algum ponto do
- sistema de comando. Esta limitacio de movimento € efetuada
principalmente para minimizar os efeitos do desbalanceamento
das superficies de controle ¢ para que, em condigoes
adversas, como por exemplo na situagio mostrada na figura
7.20, as superficies de controle € o proprio sistema de

acionamento n3o sejam danificados, devido as grandes
deflextes que podem ser provocadas pelos grandes esforgos
gerados. :

. FI-GURA 7.20 - Aviao em queda depois de sofrer um estol.

No estudo das superficies de controls primarias
apresentados 05 sistemas de acionamento do aviio Xingd. Para
este aviao e para a maioria dos avioces med i
porte, a transmissio do movimento dos
paor meic de cabos Flexiveis, alavancas
$A0 acionadas unicaments pelo

de pegquancg ¢
comandos & ef

CINNATD - T
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;; )
a medida que @8 ASronaves wRo aumeEntando  de  famanho oo ie
- tornando maie velozes, = forga do siloto sade -
’ insuficiente para movimentar os comandos & as superfici
- controle. Isto QCOrre  porgue, gquanda defletidas,
- distribuicio de pressfo gerada tende a forgae supertiai
RE— de controle a retarnar para a  SUa posi reutra. Quanda

tais superficies vAo aumentando de *amanho o & welocidade
do fluxo de ar sobre elas ¢ grande, a Forcza necs ' (R
defleti-las € cada ver maior. Neste casa, sac atilizados
sistemas de cgmando comoacionamento nidraalico, onde Eada oy
parte do esforgo necessirio ¢ efetuado por met1o de atuadores
hidraulicos. Além disso, para diminuir og esforgus sabre o
sistema de comando, muitas aeronaves usam  superficies

controle compensadas, ou seja, campensagaa de comandos .

de

7.7 COMPENSACAO DE COMANDOS

Como ja foi mencionado, = compensacio de comandos tem a
finalidade de wminimizar o esfor¢o requerido do piloto an
sobre o sistema de comando € NECESSAFio para  Acionar  as
superficies de controle. S%0 3 os tipos de compensacio de
comandoss

a) COMPENSAGCAO POR DESLOCAMENTO DO EIXO DE ARTICULAGCRO
A figura 7.21 mostra este tipo de compensagio. Note que
quando a superficie de controle ¢ defletida, o impacta do

fluxo de ar sobre a parte saliente, localizada X frente

do eix de articulagdo, contribui diminuindo a pressio
nos comandos € tornando-os mais faceis de movimentar.

eixo
- NAO DESLOCADO
eino

EIXO
— o DESLOCADO

FIGURA 7.21 - Compensacio por deslocamento do eixo de
. articulacao.

b) COMPENSACAO POR SALIENCIA NA SUPERFICIE DE CONTROLE
O principio deste tipo de compensacio de comando & o
mesmo que 0 do tipo anterior. & wdnica diferenca estlda na
forma da superficie de controle, que neste caso pPOSsLi
uma saliéncia, como indicado na figura 7.22.

b

SEM SAUIENCIA COM SALENCIA
salidncla
—~ > )

FIGURA 7,22 - Compensacao por saliencia na superficie de
comando.




"c)‘COHPENSAtKO FOR COMPENSADOR AUTOMATICO

O compevsador automético & uma pequena superficie ligada
€& o Toutiodn no bordo de fuga das superficies de
contyr S, Como mostrado na figura 7.23. '

COMPENSADOR AUTOMATICO

s

FIGURA 7.23 - Compensacdo por compensador automatico.

Quando a superficie de controle ¢ defletida num sentido.
o compensador ¢ defletido automaticamente no  sentido
oposto, como pode ser visualizado na Ffigura 7.23. A
deflexdo do compensador gera uma forga que redus @
pressio nos comandos. Além disso, este tipn de
compensador também pode ser utilizadeo para corrigir
tendéncias de movimento do avifo durante o vio.

"7 7«4 COMPENSADORES

0Os compensadores, como. ja foi mencionado, sic pegquenaz
superficies existentes no bordo de fuga das superficies de
controle. Elas podem ser de O tipos diferentes:

a) COMPENSADOR ESTATICO AJUSTAVEL NO SOLO
E uma l&mina de metal presa ao bordo de fuga e que &
dobrada no solo, para cima ou para baixo, como indicado
na figura 7.24.

Compensador

superficie fixa |

FIGURA 7.24 - Compensador estatico ajustave!l no solo.

Este tirpo de compensador tem a finalidade
tendéncias de movimento do avifio. Eie provoca
da superficie de controcle de modo a corriair
tendéncia apresentada.

‘Por exemplo, SE UMA  AEFONAVE APrEesentn uman tendencim
cabrar durante o voo, um compensador estzt
bordo de fuga do profundor, como indicad

aticn colacade
]

M F gy s ,
PrOVOCAra umz peaquena  detlexio desta supevri s i
controle para baixo. llesta Manzira, T T E VR
horizontal produzira  uma pequens forsx pars o s

andlara esta tandéncia.

AR . FUNDAFR - pag,



ERALAAEASN T o

RN

s

‘ﬂ‘

>

rrs e " e ——————
éstabilizador
horizontal -
_ profundor
A
forca provocada
pelo compensador
FIGURA 7.25 - Profundor com compensador estatico.
b) COMPENSADOR MGVEL AJUSTAVEL NO SOLO POR MEIO DE HASTE

c)

d)

REGULAVEL .

Este tipo de compensador, esquemat icamente apresentado
na figura 7.26, tem a mesma finalidade que a do
compensador estdtico e também sd pode ser ajustado no
50lo. A dnica diferenca cestd na mancira de ajustar =
deflexfio do compensador que, neste caso, ¢ realizado por
meio de uma haste reguldvel.

-

FIGURA 7.26 - Compensador movel ajustivel no solo por meio
de haste regulavel.

COMPENSADOR AJUSTAVEL DA CABINE SOMENTE PARA TIRAR
TENDENCIAS DO AVIAO

Este tipo de compensador €& mostrado esquemat icamente na
figura 7.27, é ajustado por meio de cabos & somente tem a
finalidade de tirar tendéncias de movimento notadas
durante o voo.

ABOS DE o COMANDO o
{
2 — v\w\
B

FIGURA 7,27 - Compensador ajustivel da cabine somente para
o tirar tendencias do aviao.

COMPENSADOR AJUSTAVEL DA CABINE PARA TIRAR TENDENCIAS

‘'NOTADAS DURANTE 0 VG0 E PARA AVALIAR A PRESSA0 SOBRE 0S

COMANDOS

Este tipo de compensador & mostrado esquemat icamente na
figura 7.28. ‘

";;?};,i.‘* e - _ AT
ETNACY - S
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COMANDO AJUSTAVEL EM VOO

—

FIGURA 7.28 - Compensador ajustavel da cabine para tirar
tendencias notadas durante o voo e para
aliviar a pressao sobre os comandos.

€) COMPENSADOR AUTOMATICO
Ja foi mencionado anteriormente € s0 serve para aliviar a
Pressio sobre os comandos. Ele é apresentado
esquemat icamente na figura 7.29.

COMANDO FIXO

-

FiGURA 7.-29‘ - —Compensador automatico.

7.7.2 CONSIDERACGES SOBRE COMPENSADORES

A maioria dos avioes apresentam compencsadores em todas as
suas superficies de controle: leme, ailerons e profundor.
Tais compensadores sRo. geralmente do tipe ajustiavel da
cabine para tirar tendéncias notadas durante o vGo e para
aliviar a pressio sobre os comandos.

O compensador do leme € utilizado para tirar tendéncias de
guinada do avidao. No caso de avides com motores nas zsas, O
compensador do leme também €& wutilizado para corrigir a
tendéncia de guinada provocada por falha de um dos motores.

0 compensador dos ailerons. s3o wutilizados para tirar
tendéncias de rolamento do aviao. Estes tamheém sao

utilizados para anular o efeito de rolamento provocado pelo
desbalanceamento das asas devido a quantidades diferentes de
combust ivel nos tanques. T

O compensador do profundor € utilizado principalmente para
ajustar o @angulo de ataque do aviio em condigdes de Voo
ascendente, descendente ou nivelado prolangadas, d= maneira
a evitar qQue o pilito tenh=a de forgar o manche
constantemente. Quando o compensador do profundor & ajustado
de forma que a aeronave permaneca numa condiciec particular
de voo retilineo e nivelado, dizemos aque elz estd  numa
condi¢lo de vo0o trimado. -

FUNDAER - pig. §04.



L L |
CAPITULO 8

PRERARKLRPLPLAPPPAPPAPANNGACAGAGGARAGAAAAACAAARAAA A,



7

8 HELICES®

[ heélice Q a parte do grupo moto—Pl"OPUISOf' responsavel pela
conversio da potencia de eixeg produzida pelo motor, em forecd
de tracio ou empuxo, que promove o deslocamento do avido. 0s
Primeirgs avigoes, como sabemos, e€ram Propelidos a hélice @
as atuais aeronaves de baixa velocidade também o s&o.

8.1 CONSTITUICXO DA HELICE

A hélice & formaga por um cubo, O aual € preso ao eixo do
motor, e por duas ou mais pas, CoOmo pode ser visto na figura
8.1, que mdstra 3 tipos de hélices.

pas

; bipd . t}qp; Quadripa

FIGURA 8.1 - Tipos de hélice.

Se fizermos: um corte perpendicular & direcfo radial de uma
hélice, numa de suas pas, como indicado na figura 8.2,
notaremos que a segdo apresenta uma forma semelhante ao
perfil da asa de um avifio (perfil aerodindmico).

direcag de
rotacao

seccio da pa -

angulo de
torcao

plano de rotacao

WAL NIV I IS S S SIS SIS TGS

“"FIGURA 8 ;%‘.— Seccio da pi e angulo de torcio.

A pa de’ uma hélice & formada por varios perfis
agrodinamicos, cuja farma varia da regiflo prédima ao cubo
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ate a ponta. Cada perfil constituinte da pa esta cisposto de ‘
tal Eorma a apresentar um certo angulo, chamado dJde an9'-l’1,0 de . ‘
torcdo. formado entre 3 sua corda e o olano de rotagio da
helice, como indicade na fignra 8.3. : “
ESTACDES DA P4 .
(Distancia em polegadas 80R00 DE ATAQUE 5 ‘
ate o eixo ¢a helice) 5 {parte dianteira da pd)
o e rotacao .
~ 0 .. D oo )
”0 2 i (parte curva da pi) g
BORDO DE FUGA ¢ ‘r
{parte trasefra ¢a pil. \ R
| eace . (
{parte plana ds pd) .
o] Ratz
=T .
g .
EsTacko 90 ESTACKO DE REFERENCIA . estacko 10
{ponta) (adotada pelo fadricante) (raiz)
[} '
! | ik ;
| . \
pequena grande espessuri
espessurs p— —_— siem) (para suportar a forca
ingulo da pi cent_r“uq'o e & tratora)
{torcao da estacic
n :m"’;"’“ [ \  de referencial < \\
\.ﬂl‘/ torgao \-! v L}‘ . *
. L \ - \
L | A {
FIGURA 8.3 - Constituicio da hélice. .

0O 8ngulo de torcio de cada perfil diminui do cubo'em direcio
A ponta € isto confere a pa uma aparéncia torcida. 0 motivo
desta tor¢fo serd explicado mais adiante.

A hélice é dividida em varias estacdes, =& fim de facilitar
a identificacio dos perfis e do angulo de« torcio
correspondente. Uma delas € adotada pelo fabricante como
estag3o de referéncia € é geralmente agquela situada a 374 da
dist3ncia do cubo para a ponta da pa. 0 Angulo de torcio
desta estag8o de referéncia € adotada como o dngulo da pd.

T
furos para drenar & aqus dcy-
mylads entre 2’ Jamina e a pa

v
v

Vintna metalica de protecao
do bordo de ataque contrd
pedras e destrites

LEEEARELALEELLET LT TTTR

laminas uwerr_tindasl para dimi-
nulr 8 resistencia ao avnio ¢
.o\, . . . . oprotegdr contra umf'cade
construcac com lamfnas .

de madetra coladas com

as fibras nao paralelas

para mafor_ resistenciy

4 deformacao

FlGUR}Q 8—.-4>- H-évl-i-c; de‘mdeira. . -
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AE  Mélices

Pl’irlj("h(—hm pademn ser feitas de madeira o4 metals

uv~&CIpd]mqnte ligas de aluminio. ontros materiais godem S€&r
Bados. mas s%0 menos comians.

As heél ' ;
nJ hélices , de madeira eram as mals comuns em motores com
;euou dec 399 Hp, mas hoje estdo caindo em desuso mesmo nows

otores de pcquens  poténcia. A figura 8.4 mostra @&

. constituicio de uma hélice de madeira.

A o5 : v . o $
#s hélices feitas com 1ligas de aluminio s8o as mais A
comumente usadas atualmente, POIS apresentam as seguuintes
vantagensg:

v =~ maior durhdbilidade € resisténciaj

- Podem’ ser polidas para eliminar pequencs buracos &
arranhtes,produzidos pelo chogue com pedras e detritos.
sem afetar as suas caracteristicas de resisténcia ou
performance;

- 330 facilmente recuperaveis.

' .
' |
Ll
'

8.2 FORGCA DE TRAGAO DA HELICE
L]
Como ja sabemos,
distribuicio de secies de perfis
variam em  forma, da ponta para 2 Faiz da pda. Embora a asa
seja fixa com relaglo ao avifo, a hélice, ao contrario, estd
© girando & wvé um fluxo de ar relat tvo que € o vetor sowma da
velocidade do avido € @ velocidade rotacional da heélice,

como indicado na figura 8.9

a pa de uma hélice consiste de uma
aerodindmicos, 08 Aquais

. seccag da pa ingulo de ataque’ R
b +  da helice R
= \;g,\“‘ )
o velocidade devido
L e glano de rotacio a0 movimento do
: da helice o aviao

Ta — - o = —

@ ingulo relativo

(/’ RV velocidade ;otac1onal
da pa

J inqﬁlo de torcao
FIGURA 8.5 ~ Fluxo de ar relativo sobre a pi da hélice.

*

JBRF ver ificado na figura 8.9, o perfil da hélice
apresenta um Angulo de ataque com relagfo ao vento relativo
e, da mesha maneira  que  uma  asa, gera  uma resultante
aerodindamica que potde ser decomposta em duas componentest a
componente de tragio, atuando na direcio do eixo da hélice,
e a componente de torque, como indicado na figura 8.4.

Como pode

¥ ) '
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velocidade devido
a0 movimento do
avigo

torque

velocidade rotacional
_da pa

PENAR R,

FIGURA 8.6 - Forcas sobre a pa da helice.
A componente de torque opbem-se ac movimento de" rotagdo do
motor, atuando como um arrasto sobre ele. No equilibric, &
helice :oda a uma raczHo constante determinada pelo torque do
motor igual e oposto ao torque da hélice.

A componente de tragio € a efetivamente responsavel pelo
movimento do avilo. ;

8.3 TORCZAO DAS PAS

Quando uma hélice gira, a velocidade tangencial da rai=z da
P2 é muito menor que a da ponta, enguanto que a velocidade
devido ao movimento,do avido ¢ a mesma em ambos.os pontos.
Dessa maneira, o vento relative na raiz ¢ quase paralelo ae
eixo axial da hélice e, na ponta, ele tende a ser paralelo
ao plano de rotagio da hélice, como indicado na figura 8.7.

velocidade devido ‘velocidade devido .
40 novimento do 40 movioento do
aviao wiao

seccao da seccao da »
onta P
raiz velocidade P velocidade rotacional na ponta
rotacional
na raiz %

ﬁGUR}( 8“..7—-'\fe-ntc relativo na ra—i'z e na-;;;x;ﬂ”& pg da helice. ‘

Consequentemente, para obter um Angulo de ataque eficiente
para todas as segoes da hélice, € necessdrio .haver uma
torc%o da pd, de modo que este &@ngulo de torco seja
progressivamente aumentado da ponta para a raidy caomo pode
ser visualizado na figura 8.3. .

8.4 PASSO DA HELICE

. .
-

Como sabemos, =& funcgHo da hélice &, através da sua rotaglo,
produzir uma forga, a qual ira provocar o deslocamento do
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AVIAC pare 3 Frente. & hélice ent 3o funciona semelhantemente

A parafuse ¢ 0 deslocamento para frente provocado por

cada revolucio da mesmn € chamada de passo da  hélice.
. . t »
Podemue defini- dars passos de hélires

Q

8.4.1 PASSO TESRICO OU GEOMETRICO

=

Come as pds de uma hélice apresentam um angulo de torcdo,
esta pode ser comparada a um parafuso. O passo tedrico ou
geométrico ¢ a distlncia percorrida ou avango, a cada
revolugiio da hélice, conciderando-a como um parafuso
renetrando num meio solido, isto €, considerando que O
acionamento ¢ga hélice nlo provoca deslocamento de ar para
trds (ver figura 8.8).

AN

PASSO EFETIVO |
i " PASSO TEORICO OU GEOMETRICO |

FIGURA 8.8 - Passo tebrico e efetivo de uma'héli_c X

S ) o
Quanto maioir o angulo das pPas, maior o passo teorico.

8.4.2 PASSO EFETIVO

0 passo efetivo & o avango ou a distdncia que realmente a
hélice percorre a cada volta (ver figura 8.8). ¢ passo
efetivo é meEnor que o passo tedrico devido a fluidez do ar
que provoca um “escorregamento” da hélice.

8.5 EFICIENCIA DA HELICE

.
.

0 “escorregamento” citado no item anterior representa uma
perda na ' eficiéncia da hélice. Quanto maior (4}
escorregamento, menor € a eficiéncia da hélice. Portanto,
para obter maxima eficiéncia, o passo efetivo deve ser o
mais proximo possivel do passo teorico.

A definicio de eficiéncia de uma hélice € dada como segue:
poténcia dtil produzida pela hélice
-

o y
' poténcia produzida pelo motor

a FUNDAER - Pag. 13




traczo

T[ 2 velncidade de vic T ou

2 M™n % torque do motor AN VI

,
"0 ’

onde: “n” € x rotaglo em rpm, & 787 € o torque do mohor.
Como QOdGmDS verificar pela €quagio acima. 4 eficiencia d€
uma helice depende da velocidade da aeronave € da rotagioe et
helice. Para umz mesma rotacio da hélice, 4uando © av'30
esga parado, a eficiéncia propulsiva é praticamente nula,
POIs a velocidade da aeronave € nula e o “escorragamento” &

muito grande. A nedida que a aeronave vai - ganhando
velocidade, a eficiéncia da hélice  vai aumentando
proporcionalmente, pois o “escorregamento” wvai diminuindo
gradativamente, até alcangar =@ velocidade na aqual @

efici@ncia da hélice € a manima para aquela rotacXo.

Pafa_sada hélice existe uma rotacXo ideal na qual a ma:ima
ef|g|encia € alcancada e esta rotacfo varia de hélice para
he"ce‘dependendo do 8ngulo de pa da mesma. A velocidade na
qua! maxima eficiéncia ocorre € chamada de velocidade de
projeto para a hélice considerada.

Como a

o P2 de uma hélice € formada por pertis asrodindmicas,
entao as

caracteristicas da mesma s3o dependentes do anagulo
de ataque de cada segio das p&as. Desde que o Angule de
ataque “a” de uma secfo de wuma pa & igual ao’'dngulo de
torcio “B8” da pd, menos o Angulo relativo “¢ 7 , que varia
de acordo com a velocidade de véo “V” do aviio €. @&
velocidade de rotaglo “27rn” da segio (ver Fig@ra 8.9y, €
mais conveniente plotar as caracteristicas da hélice contra
a tangente de “ ¢ ” ou contra Y/nd.

plano de rotacio g R
da helice *=—— -

2TWrn

(r = distancia radial da seccao da pd até o cuboc da helice) N

FIGURA 8.9 - Diagrama de velocidades na pa da hélice.

A figura B.10 apresenta o grafico de eficiéncia versus Y/nd
de uma determinada hélice com as curvas para diversos
angulos de pd.

-3

V79,42 AR :
W27 \ )
<A

74
P },1‘[/ vwese {25 [orr [a0] Yoo} oo .

i ]

2 A A4 .8 1017 14161820 222424
Y/ad

FIGURA 8,10 - Grafico de eficiancia de uma hélice. .
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Pela v.ooudls ¢ gezte grafico fica claroc que helices com
)| de pi %0 mars apropriadas para  baixas
_velecidacss -de w0o 3 hélices com mairores &ngulos de pa s&o
adequadz: bars me.ores velocidades. £m outras palavras, Para
um anguls - de pa fi.:0, grande eficiéncia € obtida somente num
. Peguenc campa de welocidades. Isto significa gque uma heélice
projetada par= boa performance €m Cruzeiro sera deficiente - 7
na decolagem, subida, baina wvelocidade e ’altas velocidades
de cruzeiro. Em grandes velocidades, & eficiéncia da heélice
cai dev:do ans efeitos de compressibilidade.

PE€quena ingulea

Um fator que influi na eficiéncia da heélice € o fluxo nas
pontas das pas, que semelhantemente as asas de um aviao,
geram vortices que provocam uma perda de energia propulsiva.
Assim sendo, * Nélices para baixas velocidades devem possuir
grande di3metrc, pds esbeltas (grande alongamentno) e com
pentas bem arnredondadas.

.8.6 TIPOS DE HELICE

Podemos definir 2 tipos de hélice com relacso a
possibilidade de mudanca do 8ngulo das pas:t

8.6.1 HELICE DE PASSO FIXO

E a hélicg com angulo da pa fixo. S3o desse tiro

principalmente as hélices de madeira gque s8o° usadas,

geralmente, em avides monomotores de€ PEQUENO porte. Apesar

de serem as mais simples, leves € baratas, essas hélices tém

a desvantagem de somente funcionarem com bom rendimento numa
.1inica condigac de voo (Peralmente voo de cruzeiro).

8.6.2 HELICE DE PASSO AJUSTAVEL

‘Esta ¢ uma hélice na qual os 3&angulas de pa podem ser
ayustados nog solo, com a mesma parada. Isto € especialmente
convenientg -para decolagens, onde maximo empuxo €& requerido
com o0 sacrificio da eficiéncia em cruzeiro.

8.6.3 HELICE DE PASSO CONTROLAVEL

 As hélices de passo controldavel s3o aguelas cujo Angulo das
pis pode ser mudado manualmente ou automdt icamente durante o
vho. Existem 3 diferentes categorias de hélices de passo
controlavel:

a) HELICE DE PASSO CONTROLAVEL SIMPLES @
£ uma hélice cujo &ngulo de pa é controlado somente pela
pirloto,.que deve cstar atento as modificagtes de rotagho
¢ velpcidade de voo, de modo a fazer as corregles
necessarias. Existem hélices de duas posi¢gies ou virias
posicles. Estas ultimas, de dificil manejo, permitem um
bom rendimento em gualquer situacfo.
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b)

c)

HELICE DE PASSO CONTROLAVEL COM CONTRAPESOS .

Neste tipo ge hélice existe Um  mecan | smo 4
contrapesos, préuimo 20 cubo, que forga o aumentao do
Passos A pPress3o do ar sobre a pa forga-a a reduzir ©
angulq da pid. 0 piloto seleciona o passe maig 1ndicado
atraves das manetes de passo € deixa as pequenas
correcles para o0s contrapesos.

HéLIC; DE PASSO CONTROLAVEL AUTOMATICAMENTE

As hélices deste tipo, também chamadas hélices de€
V?IOQidade constante, apresentam  um dispositivoe
hidraulico chamado governador, que tem a finalidede de
manter constante a velocidade de vbo do aviio, a qual &
seleclonada pelo piloto. 0 governador funcionda com @
Pressao do dleo lubrificante do motor. Quando a rotagac
do motor aumenty, a pressao de dleo aumenta € O
governador aumenta o Angulo da hélice automaticamentes
como resultado, o arrasto aerodin@mico das pas audmenta,
reduzindo a rotagXo do motor. Se a rotaclo diminui.
acontece o contrdrio. Dessa forma o governador mantem
constante a velocidade de rotaclio da hélice, fazendo O
motor funcionando sempre na rotagio ideal. '

;

As hélices de passo controldavel tem a particularidade de
serem embandeiradas (passoc bandeira) em wvoo. Isto
significa que o angulo das pas da hélice & mudado de twml
forma que, se o motor que aciona a mesma falhar em voo,
esta n8o0 girard, o que aconteceria devido ao. efeitn de
cata-vento, se a hélice n8o fosse embandeirada. Desta
maneira, o arrasto produzido pela hélice serd minimo € @
motor nfo girard pela aclo do fluxo de ar sobre a hélice,
evitando assim danos @ao motor. O embandeiramento ¢
algumas vezes feito através de uma bfmba de dleo acionada
eletricamente. :

Outra particularidade deste tipo de hélice & o passo
reverso, que consiste em girar as pas da hélice,atd que o
angulo da pa torne-se negativo, de forma a. ‘produzir
empuxo na dire¢io oposta ao movimento do &dviBo (ver
figura 8.11). Atualmente o mecanismo de fudanca do pPasso
de hélice € projetado para permilir ao piloto selecionar
dngulos de pa negativos imediatamente , apds, © pouso,
criando assim empuio reverso para desacelarar rapidamente
o aviZo. Esta caracteristica poupa 0s freios nos avides
pesados € permite pouso seguro sobre pistas com gelo,
onde os freios das rodas s3o ineficientes. o

VENTO
CONTRARIC

FIGURA 8.11 - Passo reverso. '
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-POntas das mas de uma helice € maior

8.7 PROBLEMAS S&NICbs

L4
menconada,, =n velocidade do vento relativo nas
QUE Na raiz das mesmas.
lLegicansnte, se a rotagRo da helice for aumentando
gradativoncnte, as pontas das pas alcancarfo primeire a
velocidace dc som, com o surgimento de ondas de choque e um
9rande acnentc no arrasto. Peortanto quando ocorrem condictes
de flixo trancdnizo, @ eficiéncia da helice cai rapidamente
€ sE£giae, quEe, €m projeto para altas velocidades de voo, a
velocidade do vento relativoe nas pontas deve ser t3o baixa
quanto possivel. Normalmente a velocidade das pontas das pas
das helices € limitada para ser menor Aque 0,8 vezes a
velocidade do son.

Como ga foo

.

*Uma das solugdes € reduzir o diametro da hélice com o

inconveniente ‘efeito de diminuir também a eficiéncia
propulsiva da mesma, devido & menor drea efetiva das pas.
Assim sendq, uma hélice para voo em grandes velocidades deve
apresentar pas cam grande corda € com maxima quantidade de
area das Il3minas concentrada no minimo didmetro. Por ser a
maior parte . da propulsic produzida pela parte mais externa
das pds, uma hélice de alta velocidade € geralmente
caracterizada pelas pontas em forma de remo, recurvadas
(enflechadasy, que colocam a area onde €la pode ser melhor
utilizada, como mostrado na figura B8.1i2.

, FIGURA 8.12 - Helice para altas velocidades.

Hote pela Tighra B.1i2 que o numero de pas também & grande de
modo a zmumentar a area efetiva de acioc.

O nimcro de Mach critico de uma hélice também pode ser
aumeniado pelo uso de SECOES COM formas de perfis
aerodinidmicos transdnicos.

.
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? PROPULSZO

’

9.4 INTRODUCZAO

Como j& sa&ﬁmos. um automdvel nccessita de um motor para
acionar suus redas e, desta forma, PromQever o scu movimento,
contrabalancando as forgas de resisténcia do ar € o atrito
sobre o solo ¢ também parte do seu peso, quandn subindo uma

rampa. Assjni  também ocorre com o avidao, que necessita de um

motor ou  Sistemn de propulsfo, o qual produzird a forca
necessaria para promover seu movimento.

Pelo menos uma ven, vocé ja deve ter visto o motor de um

“automdvel. Alguns avites de pequeno porte utilizam motores

muito semelhantes com o de um carro € que se chamam motores
alternativos ou a pisti3o. Enquanto os automdveis utilizam
somente motores deste tipo, o0s motores aeronauticos podem
ser de diversos lLipos: motores a jato, motores turbo-hélice,
motores turbofan, etc., dependendo do tipo e da fun¢fo da
R’Eronave.

Os motores agrondut icos devem apresentar certas
caracteristicas, que nos motores automobilisticos n%o s3o
t%0 extigidas. O motor aerondutico deve ser seguro e durante

. operaclo nio pode apresentar falhas, com o risco de resultar

em perdas de vidas humanas. Deve tamb€m ser econdmico,
evitando dessa forma grande acréscimo de Peso no transporte
de combustivel. Além disso, deve ser de facil manutencio de
mancira a ‘promover a sua rapida inspecio € manutencio,
possibilitando a minima permanéncia do avido no solo, pois,
principalmente para as empresas de transporte aereo, aviio
em terra significa perda de dinheiro.

9.2 AVIBES A HELICE E AVIGES A REACAO

Os avides, contrariamente aos automdveis, n¥o possuem uma
syperficie de contato como o solo, que origina a forgca de
atrito responsavel pelo seu movimento. Eles 56 poszuen o ar
para se apatar € para (650 $¢ utilizam de dois meios
basicos, com relaglo aos quais podem ser classificados ems
avites a hélice ou avites o reacdo direta.

Og avites a hélice wutilizam seus motores para acionar uma
hélice, Que ira produzir =z forga propulsiva ou tragio, a
yual ird causar o movimento do avifo. A hélice, como jd foi
visto no caé(tulo'anterior, funciona basicamente  Ccomo uma
nea produrinde  uma forga propulsiva para frente e basea-se
no principio da reagao obtida impulsionando grandes massas
de ar a velocidades relat ivamente pequenas (ver figura 7.4).
0s motores | usados para girar a hélice podem ser de dois
tiros: motores w pistio ou motores turo-hélice. Por
utilizar a hélice como orgfc intermedidrio, responSavel pelo
movimento do+ aviio, estes tipos de motores sfio chamados de

. e : :
motores de reacao indireta.
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0s avites a reacio direta utilizam motores que impulsionam 9

ar dirctamente através dx energia calorifica ocotida peif
queima de um combustivel. Contrariamente & héiice, o metor 2
reacdo impulsiona massas relativamente pequenas -d: ar, @
grandes velocidades (ver figura 9.1). Os motores dP»AE tipo
s30* 0 motor foguete, o motor estato-jato ou ram jet, 92
motor turbojato, o motor turbofan, o motor turbo- ram Jjet € O
motor prop-fan.

<2 hélice fmpulsions grances nsszs de
“ar_a_velocicaces relativaserte pequenas

o notor a Jn.o impulsiona pequenas massas
de ara grandes velocidades =

FIGURA 9,] - Prnp}:l_s‘io‘q__héli_c_e_ e a_jato,

N A
Vamos agora estudar com maiores detalhes cada um.dos tipos
de motores citados acima. '

9.3 MOTOR ALTERNATIVO OU MOTOR A PISTAO

A principio, o motor a pistio aeronadautico € muito semelhante
aos motores dos autoveiculos, inclusive com relagio &o
principio de funcionamento. Eles s30 constituidos dos
seguintes orgfos fundamentaist cilindro, pistie, hiegla, eixo
de manivelas (virabrequim) e cdarter (ver figura 9.2).

valvulas
]
L ;

pistao —y
il‘\ &) P L
= — cilindro | '

e —
— oy .
- - = 3 f
mﬂa—~’FE = ;

L]

'ei'xo 'd'e manivelas
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Uma mistyen guimica o int-oduzida 1o cilindrc  que Vtem,
interpamente, um €mbolo (pistdan) & um 3Seradeor de <x1s€C3s
‘ver Tiaura $.2¢ad). O Embelio. por sua vex, £ 1 c 3 um
€io de manivelas, que tem uma parte descent

mistura (nircdus:da no cilinagro € comprinida 2el
altaments inflamavel (ver fFigura GF.3{8)!. A0 s
Faisca cdentro do rilingro, cesta mistura se infTlama
libertando uma srande guantidads de caler & fazende com que
© 3&s contido no ciiindro aumente ® SUR Pressio, smpurrando
O €mbolo que movimentx o eixo de manivelas (ver figura
Pud e ). *

r
o

. " FIGURA 9,3 - Principio de funcicnzmento o motor a_;is_:_iu_.

AS POsicdes cxtremas que o émbolo ou pist3o atinge durantes o
seu movimento. ne interior do cilindor chamanos de pontos
mortos. Ha duas posicdes onde ocorrem 0s pontos mortos que
530 (ver figura 9.4):

- 0o .pontc morto superior, guando 0 pist3o esta na posicio
mais altasy'e

- o ponto morto inferior, quando esta na posic3o mais bailn.

POXTO ==
{ — MORTD
SUPERIOR

PONTO
— MORTD
INFERIOR

F—IELTRA‘.S:.E - Ponto morto superior e inferior.

E:trstem dois tiros de motores a pist3o que funcionam
baseadcs nesi'€ principio, sao eles: o motor de quatro tempos
= 0 mctor de.dois tempos.

- :

- F.3.1 MOTOR DE'GUAT%O TEMPOS

Este ¢ o t'ipo de motor usaco na aviacio e tamhém em outros
- veiculoes. O 'primziro potor de quatro tempos foi construido
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por August Jttu & Eugen Langen, na Alemanha, mutivo‘Pelq
qual este motor € conhecido como motor do ciclo OLto. Llcuc
chamado de quatro tempes porque o seu ciclo de funcionamento
ocorre em quatro tempos, subtendendo-sz que cada temeo
corresponde a um curso de subida ou de ,descida do pistAc.

‘
O principio de funcionamento ¢ o seguintes:

1° tempo (admissE0): 0 pisto estd no pdnto morto superior &
come¢a a descer. MNeste instante, abre-sec a valvula
de admiss8o e a mistura combust ivel existente na
tubulacfoc de admiss3io & aspiradz pelo pistic que -
descendo, vai enchendo o cilindFo. Quandg o pistdo
atinge o ponto merto inferior, a vdlwula de
admissio & fechada (ver figura 9.5)

2° tempo (compress3o): O pistio sobe e, como as vdlvulas
estdo fechadas, nZ%o hd possibilidade da mistura
sair. A mistura combustivel que enche os cilindros
vai tendo seu volume diminuido até ficar igual ao
volume da c&mara de combustfo, o que ocorre quando
o pist¥o atinge o ponto morto superior (ver figura

a5
3® tempo (combust30): Quando os gases estldo fortemente
comprimidos, salta uma centelha elétrica que

inflama a mistura. 0s gases queimados se'expanden,
lan¢ando com forga o pistRc para baisfo ¢ fazendo
CoOm que o0 e€ixo de manivelas gire, devido ao forte
impulso que recebeuw (ver figura 9.5).

4® tempo (escapamento): Este tempo comega com o pist¥o no
ronto morto inferijor. A vdlvula de escape se, abre e
o pist¥o chega ao ponto morto superior, fecha-se a
vdlvula de escapamento & abre-se a2 de .admicsio,
iniciando um novo ciclo (ver figura DB

10 TEMPO 20 TEMPO 30 TEMPO 4@ TEMPG

%
b4

e HTHT

T

nllll“i ""
i

2B T

o Sl

“aoMISSA0 COMPRESSKO CoMBUSTAO ESCAPAMENTO

FIGURA 9.5 - Motor de quatro tempos., Ly
-
é_interegsante ressaltar que os quatro tempos, oun seja, o
ciclo de funcionamento deste motor & realizade a cada duas
voltas do eixo de manivelas. ’
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?.3.2 MOTGR DE DOIS TEMPOS

€ um motor wecanicamente mais simples ¢o que os motores de
quaktro tempds, pois tem menos pegas. 0s cilindros dos
motores de dois tempos, geralmente, nao tem vialvulas. A

admissio car mistura combustivel e =& saida. dos gases

queimsdos w48 feitas pelo préprio pistio, durante o seu
curso de subida ¢ descida respectivamente.

Nos motores -de dois tempos, todo o ciclo de funcicnamento €
realizado em apenas dois tempos ou uma uUNica veolia do eixo
de manivelas. © principio de funcionamento € o seguinte:

i°® tempo (curso ascendente): Neste tempo ocorrem a admiss®o,
& compressino, @A ignigRo e a combust3o da mistura
similtaneamente (ver figura 9.6).

2° tempo (curso descendente): Neste tempo ocorrem a expansio
€' orescapamento dos gases queimados simultaneamente
(ver figura 9.6).

: 19 Teupo 29 TEMPO

. CURSO - ’ .5 CURSO

. ; A_S;.CE_NDEN_T_E_ DESCENDENTE

};'IGURA 9.6 - Mot;.or de dois tempos.

Este tipo de motor, mesme sendo simples, n3o & utilizado em

_aviacﬁo devido as seguintes desvantagens:

' ” 5 a
- safda de combustivel pelo cano de escapamento:
- resfriamento mais dificil, em vista da rapidexz com que se
sicedem 0s temposy

-~ lubrificucio deficiente, pois o d6leo lubrificante &
misturado ao combustivel; &
- enfraguecimento da mistura combustivel, em  face a

contaminiagio dos yases de ESCAPAMENTO.

9.3.3 CONSIDERACGES SOBRE 0 MOTOR A PISTAO

AERONAUTICO
Vamos aqui fazer algumas comparagoes que se acham relevdntes
do motor a pistio agronautico com relagio ao motor
automobilistico. Os notores zeronduticos PposSsUem RS NESMHAS
pecas  basicas dos motores de automoveis, porém sXo
construidos de modo a terem as qualidades exigidas®para uso
aeroniutico, conforme foi mencionzdo na  inctroducio deste

capitulo.
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Em primeiro lugar, nos wmotores automebilizt,ces, a mrstura
de ar € combustivel & realizada no carburidor ¢ é levada @0
pist3o por meio da tubulacio de admissio, deyrdo a,depress A
dentro dos «c<ilindros causada vrelo mOvim&ntu descandente db
pistio. O mesmo pode ser nas  asronaves que  voam a o bat
altitude, como no caso dos ultra-leves. Naug aeronaves e
devem voar em altitudes mais elevadas, porém, existe ub
problema a ser contornado.

Sabemos que a atmosfera torna-se menos densa a wedida due
subimos. Essa «ueda de densidade fax com que a wistura
combust ivel fique cada vez mais rica, isto &, aumenta 3

quant idade de combustivel € diminui a quantidade d& &~
provocando perda de poténcia cada vex maior em funcdo da
altitude. A& naneira mais pratica para se evitar aque A
aeronave tenha de voar em baixas altitudes, ¢ fernecer 4r
comprimido para os motores, melhorando a mistura
combustivel. 0 fornecimento de ar comprimido aumenta  a
compress®o dos motores, incrementando também sua.poténcia.
O compaonente que proporciona este aumento de poténcia € o
turbocompressor mostrazdo esquemat icamente na figura 9.7.
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FIGURA 9.7 - Turbocomp.ressor.

0 principio de funcionamento do turbocompressor ¢ apraoveitar
08 gases queimados na combustio, que saem a grande
velocidade, para  girar uma turbina, que, Ror sus ves esta
ligada a um compressor através de um eixo. Ao girar, @
turbina gira o uomprwfaor que admite ar € o ConpriIme paria U
carburador, onde & misturado com © combust ivel £ enviado aos
cilindros do motor. o

Os motores automobilisticos geralmente possuem [pepas “una

vela por cilindro. 0s motores aeronauticos apresentam duas

velas por cilindro: uma das velas de cada cilindro é

comandada per um magneto € a outra vela, por outrd na agneto.
[}



lsto & fFerld pard Proporcionar malor SEJUrangzx, evitando-<@

gonEe fdncionumenta de quxiauer um des cilindrosn.
Geralmente 08 wmOLOres =cronautb 1008 S30 refrigerado: g ar
porgue este sishlema € o que acarrebta MENOr #Crescimo de-pPeEso

a0 mecor.  Aldm disso, = veloridade de  deslacwnernto dos .
avites comparoda cowm a  doc automsveis € nuito maior,
aumentando .a . eficidncia deste tipo® de z1stema de
refrigeragdo. A propria queda da temperatura com a altitude
tambéwm cotribui para @ refrigeracao do motor.

9.4 MOTORES A REACAO DIRETA

0s motores a reaclo direta, como Jjd foi comentado, impelem
0s avites devido a forca de reuacdo gerzda pela 1mpulsio de
quantldades,'de ar relativamente pequenas, a grandes
velocidades * para tras ¢ por esse motive sHo {ambém
conhecidos como motores a jatoc. S5%0 e€les o motor foguete, ©
motor estato-yato, o motor pulso—-jato, o motor turbogato e o
motor turbo-ram jet. O motor foguete, o motor estato-jato e
o motor pulso-jato s3c casos especiais de motor a jato. Os
outros tipos citados apresentam em comum O sistema principal
de geracio de energia, que é conhecido como gerador de gds
bidsico ou turbina a gds. Por esse motivo tais motores também
$a0 conhecidos como motores de turbina a gas.

Os ~motores turhp—hé]ice, turbofan € rrop~fan, povr
apresentarem uma turbina a gas como sistema principal de
geracao de energia, também estio incluidos neste grupo.

?.4.14 O MOTOR FOGUETE

O motor foguete, de maneira similar aocs outros tipos de
motores a jato, produs traclo pela ejecido, para tris, de uma
massa de gases quentes o grande velocidade. A principal
diferenga € que os veiculos equipados com os outros tipos de
motores a Jjpto necessitam carregar somente o combustivel:®
cles captam, o ar atmosférico, que entra pelas entradas de ar
destes motores, para ser utilizado na combusto e ser
acelerado para trds, gerando a forga propulsiva. Assim estes
motores conseguem raztes de mistura ar-combustivel de
aproimadamente 70 para 1. Isto significa que somente 4/70
da massa toLtal do fluxo de 4gds impelido para tras precisa
ser carregado junto com a aeronave.

4] motor fogucte, ao contrdrio, nio capta o ar atmos?érico
para utiliza-1n como agente oxidante na combustio do geu
combust fvel; ele carrega seu proprio oxidante £ combust {vel
em forma  liguida ou sdlida. A forga propulsiva é originada
pclos gagses liberados pela queima do combustivel e do
oidante, que  escapam através de um bocal de cuaustio @ umm
grande wvelocidade € temperatura. Assim sendo, o motor
foguete pode wperar mesmo  fora da  atmosfera terrestre,
motivo pelo  qual si&o utilizados para propelir_ foguetes
espaciais € misseis. Porém o peso envolvido na transporte do
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combust ivel ¢ do

agente oxidante (oxiyénrio) liamita &
combust3io a um :

Curto periodo de tempo.

0s motores foguete podem

] ser classificados em motores de
combustivel 1liquido ou sélido, conforme o estadn do
combust ivel e do elemento ostidante que as weicuias

propelidos por stes motores carregam. A fidura 7.3 ilusira
dois tipos de motores foguete.

Qatgento Injetar ¢ cimsra ge
Cambstivel  combustis

Comtustivel ¢ Oxidante aisturados Lo de
a1 farws setida escapaments ’

FIGURA 9.8 - Hntores foguete. V

?.4.2 MOTOR ESTATO-JATO

O estato-jato ou ram jet, como € conhecido, 1€ o mais simples
de todos os outros tipos de motores que utilizam o ar
atmesférico para auxiliar na combustfo, pois apresenta
PouUucos componentes internos. Ele € um duto com uma entrada
de ar divergente € um bocal de escape convergente ou
convergente-divergente (ver figura 9.9). z

—.

bicos injetores camara de
de combustivel combustao

\ .
— ?’ﬁ-\" / '
L

TVvrvurviuy
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Cy =2

L, i1
nk\
|

0
s
K\

\
\//I
I

‘entrads saida
de ar convergente

'FIGURA 9,0 - Motor estato-jato. . =
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Seu pr . ngipra  de funcionamento € © seguinte. O ar, que deve
@ntrar no. motor a grande velocidade, ¢ desacelerado € tem
Sua pressio estatica aumentada devido & forma divergente da
entrada de .ar do motor. Combustivel € adicionado a0 ar
comprimido &€ ests mistura €& incenalady, resultando na
combuist3io & eupansic dos aascs. Essa combust3lo faz com que..a
massa de ar tenda a sair pela bocal de escape do motor. onde
ela & acelerada ¢ € expelida a uma velocidade muito mator do
AuEe & Que possuta quando entrou. Essa mudanga na velocidade
do ar que entra e do Que sai resulta em empuxo.

0 estatoryato ¢ frequentemente usado pPara impulsionar
misseic ¢ wveiculos-alvo para treinamento com artilharia
anti~aérea, mas € Inadequado para impulsicnar um aviao

POrque necessita estar se locamovendo com grande velocidade
para frente.- antes que gqualquer empux0 S&€3a produzido puor
ele, Isto porgue deve haver uma grande velocidade do ar que
entra, de maneira a pPromover compressao destc ar & 1mpedtr
que os gases provenientes da combustlo saiam pelo bocal de
entrada do motor.

9.4.3 MOTOR PULSO~JATO

O motor pulso-ﬁato. mostrado na figura 92.19, usa o principio
da combustlo intermitente. Este motor € composto de um duto
aerodindmico similar ao do motor estato-jato, mas, devido as
maiores pressies  envolvidas, ele € de construglo mais
robuusta. A entrada do duto tem uma s€rie de valvulas do tipo
flape, que abrem-se devido a pressac de impacto do fluxo de
ar de entrada gerado pelo movimento do motor para frente. O
ar que entna é aquecido pela queima do combustivel injetado
pelos gqueimadores, na camara de combust8o. A expansio
resultante causa um aumento na Pressao do ar, forcando ©
fechamento das vdlvulas de entrada € a expulsio dos gases
pwra tras, provendo U0y EmMPU0 estatlco moderade que o motor

stato-Jjato nao possuu. A depressdao criada pela exaustio dos
gases € = pressao de impacto do ar a frente do motor fazem
as valviulas ‘'se abrirem € 0 ciclo se repete.

. -
valvylag aberta
samitsao ¢e or

i

vilwulas tipo flape valwulas_fecMdas
combuitio ¢ propulsic)

ll(l"l

injetor de 4
antrads combuitivel  camera ge
ot ar combustio

“FIGURA 9.10 - Motor pulso-jato.

O motor pulso-jato foi muito utilizado pelos alemies durante
a Segunda Guerra Mundial para impulsionar as temiveis bombas
V-1, que assplaram principalmente a Inglaterra. .
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9.4.4 MOTOR TURBOJATO

o
0 motor ‘turbojato ¢ cssencialmente um motor térmadind@micds
que usa ar come fluido de trabalho para produzir tragalC-

Para conseguir isto, o motor turbojato capta o ar a Sud
frente (que entra a uma certa velocidade), aceliera €ste ar
no seu interior e o expulsa para tras a uma grande

vglqc!dade; isto significa que a velocidade oy €nergia
cinetica do ar € aumentada no interior do motor.

camara de

compressor combystao turbina .

bocal de - duto de )
entrada de ar eictnamgpto
FIGURA 9.11 - Motor turbo-jato, __ . .

O motor turbojato, mostrado na figura 9.4ii, €’ composto
basicamente pelas seguintes partes: bgecal de entrada de ar,
compressor, camara de combustio, turbina € duto de

escapamento.

-— T
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FIGURA 9,12 - Fases do moter turbo-jato. '

0 ar atmosférico entra pelo bocal de entrada e € comprimido
no compressor. Depois, na cAmara de combustio, recebe grande
quant idade de energia através da queima de um combust ivel
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que € misturado a €le. O0s gases provenientes da cdmara de
combustio passam pela turbira, a 4qual consomes parte da
eneraia desses gases para  =acionar O COMPresscr, gdarantindo
assim o funcionamento do motor. Os 9ases depois de passarem
rela turbina s3o ¢ipulsos para a3 atmosfera a grande
velocidade através do duto de gscape. O ciclo de trabalho de

.um turbogate € similar  aos quatro tempos de um motor =a

pistio, sendo que em ambos ha uma fase de admissao, uma de
compressio, .uma de combustio e outra de escape ou exaustdo.
Isto pode ser verificado com o auxilio da figura 9.12.

Uma particularidade € que no motor @& Pistdo o ciclo &
intermitente, sendo o pistio o ftem atuante em todos o
quatro tempos. No turbojatc, em contraste, o <ciclao

.0

continuo € o motor apresenta secoes diferentes relizando as

respectivas fases deste ciclo: segdo de compressio, se¢iao de
combust%o, seciio da turbina e secfo de exaustio. Vamos a
seguir estudar cada uma destas segoes.

a) SECAO DO'COMPRESSOR . @
A secio do compressor aloja o rotor do compressor e
funciona fornecendc ar enm quant idade suficiente para
suprir as necessidades do combustor. 0 principal objetivo
do compressor € aumentar a pressio da massa de ar que

entra no motor, para descarregd-lo no difusor e na secfo "

combustora naz velocidade, temperatura e presslo corretas.
A funcio secundiria do compressor € fornecer ar sangrado
do motor para resfriar a se¢io quente (segio de
combusti0) & fornecer ar para utilizagfes diversas na
aceronave. Para conseguir i5s0 O COMPIEsSsOr ¢ acionado por
um eixo ligado ao conjunto da turbina.

cuistem dois tipos de compressor comumente usados nos
motores turbojato, sHo eles: o compressor centrifugo € o
compressor axial.

1. Compressor Centrifugo
0 cpmpressor centrifugo, as VezZES denominado
compressor de escoamento radial, € o modelo mais
antigo ainda em uso atualmente, principalmente nos
motores turbo-hélice.

»: ‘e !

para & camara

. > e combustao

e
‘ entrada
. de ar

rotor g e 5 E .
’ impulsor difusor distribuidor

' FIGURA 9.13 - Compressor centrifugo.
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0 conjunto do compressor centrifuge mostrado na f1gur
?.13 consiste basicamente Je  um rotor impulsor,  um
difusor & um distribuidor.

1
0 1mpulsor ¢ geralmente feito de liga de aluminio
foryado, rodendo ser construido de um ou dote 1ados,
como ilustrado na figura 9.14. "

impulsor

impulsor
simples #

duplo

.FIGURA 9.14 - Impulsores centrifugos.

1 ', .
0 compressor centrifugo executa sua fungfo recebendo o
ar no centro € acelerando-o para fara por reacao
centr ifuga a sua velocidade rotacional. O difusor ¢ um
conjunto de 1&minas que envolve o impulsor no seu
difnetro maior para receber o ar de saida deste. Estas
1aminas sS8o colocadas de modo a  formarem dutos de
passagem divergente (ver figura ?.45), nos wquais o ar
¢ espalhado, desacelerado € tem a pressfio estatica
aumentada. Podemos verificar isto através da figura
?.46 que mostra como variam a pressiio e a velocidade
do fluxo de ar através do compressor centéifugo. O
distribuidor (ver figura 9.43) recebe © ar dos
difusores e o distribui numa condigio . livrke de
turbuléncia para a se¢io de combustio. .

limtnas difusoras

\ I entrada
_fn_;n'uls—o-r»
L1 '
FIGURA 9,15 - Detaihe do fiuxo de ar FIGURA 9,16 - Diagrama da variacio da
PIGURA- 9.2 passando pelo difusor. pressao e da velocidade

do fluxg de ar atraves
do compressor cemtrifugo.

.
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Az vaniagens do compressor centrifugo s3ic varias:
i .

- aumnento de pressio até uma razfo de 8 para 1 por
estagio,

- boa ' eficiéncia em ampla escala de velocidades
rotacionais,

~ simplicidade de fabricac3o e baixo custo,

;- baiﬁp pPEs0, €
~ requisitos minimos para poténcia de arranque.

A desvantagem principal deste tipo de compressor é que
o seu didmetro relativamente grande representa uma
grande' area frontal proveocando um aumento no arrasto
aerodinimico (ver figura 9.417).

. FIGURA 9.17 - Aviao com motor turbo-jato de compressor

: . S contrifugo. } o
No caso do compressor com impulsor duplo hd a
necessidade de uma seglo de entrada relativamente

grande.

2. Compressor Axial

Um compressor axial, mostrado na figura 9.i8, possui
dois elementos principais, que 380 o rotor e o
estator. 0 rotor possui pds encaixadas radialmente em
seu disco, formando varios estdgios. 0O estator & um
conJuqto de pds encaixadas radialmente na parede
interna da carca¢a do compressor, também formando
viarios estdgios. Cada conjunto de piéds do. rotor &
seguido de wum conjunto de pas do estator formando um
estidgib de compressio.

s YT T conjunto
' ESL montado

: FIGURA 9,18 - Compressor axial.

A rotéu%o las pas do rotor, que possuem a forma de
. pequenas asas  (ver figura 9.49), impelem © ar para
trds, aumentande sua velocidade através de cada
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estigio de compressio. € por esse motiva que ©1as
chamadas de aletas impelidoras.

v
Ao ser impelido para tras, o ar acelerado encantra um
estdgio de pas do estator, também chamadas de alelas
egt;toras (ver figura 9.20), gque trans¥ormam 3 energia
gxnetica deste ar em energia de presgio, isto €, O @r
¢ desacelerado e tem sua pressio estdatica aumentada.
As aletas estatoras tambeém possuem a funglc secundaria
de direcionar o flusxe de ar a0 praximo &gtagio de
compressao. Em cada estdagio do compresso o aumento
de press3o do ar ¢ de aproximadamente Toparx L, 0
que mostra a necessidade de wvarios g.ios Para
conseguir taxas de compressic mMAioOres.

lamina estator

FIGURA 9.19 - Detalhe das laminas do rotor e do estator.

0 diagrama da figura 9.20 ilustra um compressor astial
em corte e coma variam a velocidade € a pressac do ar
atraves dele.

lantna
1"do estator

]|

pressao

-

FIGURA 9.20 - Diagrama de variacio da pressdo e da
velocidade do fluxe de ar atraves do. |
compressor axial. 0

Note pela figura 9.20, que area da‘passageh do flusxo
de ar no compressor asial  tval ‘diminuindo
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progress:vamente, formando  wum duto convergente. Como
sabema:, auando o ar ¢ comprimido seu volume diminui.
Q0 format'o converaente tem a finalidade de proporcionar
A quantidade adeguada de  €@SPAagO PAra o ar  ocUpar
medida em que ele ¢é comprimido, de mancira a manter
; censtohte o fluso de  ar ao lengo do compressor. Moto
também que além de aumentar a velocidade do fluxo de
ar; as aletas impelidoras do rotor também promovem um
aumente da ‘sua pressio estatica. Isto ocorre porque a
passagem do ar entre uma aleta impulsora e outra, de
um mesmo  estagio, tem wuma forma divergente, o que
causa @ aumento da pressio deste ar (ver figura 9.21).

direczo de
> rotacag do
rotor

laminas
do estator

laminas |
. do rotor

rotor  estator

FIGURA §.21 - Disposicio das aminas do rotor e
' do estator.

J:J.Jddddddddldldddddddilir.
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0 compressor axial possui muitas vantagens. S50 elast

= poF ser axial, o fluxo de ar nfo apresenta perda de
energia devido a trajetos em dutos curvades, como
acontece no compressor centrifugo;

- PEquena area dianteira, resultando em pouco arrasto:
e

altas taxas de compressBo obtidas pela utilizacio de
varios estagios.

As desvantagens do compressor de fluxo axial s3o:

<

- dificuldade de fabrica¢fo,

- peso relativamente alto,

- alta, demanda de poténcia de arranque, e
- baixo aumento de pressio por estdgio, criando a
necessidade de utilizaglo de nuitos estidgios.

b) SECAO DE COMBUSTAO

4 segdo. de combusto, ogeralmente situada atrds do
compressor, recehe o ar  comprimido € tem como fungio
adicionar. energia calorifica & este ar, provocando sua
expansio ‘e acelera¢io. A se¢ko ou  camara de combustXo,
como mostrado na figura 9.22, consiste basicamente de uma
carcaga, externa, uma camisa interna perfurada, um sistemnn
de injecR0 de combustivel e um sistema de ignicio de
arranque .’
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camisa

defletores de
interna

turbilhonamento __cartaca .
. o e ;— furos ce._

refrigeracao

camara

injetor de

combustivel anel’ de
vedacao

zon ima
4 primrts {nterconector
— e faixas de _ -
.refrigerac2o
° FIGURA 9.22 - Cimara de combustao.
Para funcionar com maior eficiéncia, =a tamara de

combust3o deve possuir meios de proporcionar uma mistura
adequada de ar e combustivel. Ela deve também rgsfriar as
produtos quentes da combustio a uma temperatura que 0Ss
componentes da segio da turbina, para onde estes vio a
seguir, possam suportar. Para conseguir isso, o fluxe de
ar que passa através da camara de combustSo & dividido em
dois: um chamado de primdrio € o outro de secundario.

0 flux primario, aproximadamente 25 ¥ do fluxo total, é
direcionado para a,area de combustio. 0 ar secundario, oS
75 % restantes, age como uma camada de ar de resfriamento
em ambos os lados da camisa € centraliza a chama de forma
que esta ndo contacte o metal. 0O ar secunddr io tambdém
dilui a mistura a uma temperatura aceitdvel para a vida
it il dos componentes da turbina. A figura 9.23 ilustra o
caminho dos fluxos primario € secundario no interiar de
uma c@mara de combustio. o

FIGURA 9.23 - Fluxo de ar através da cimara de combustfo.
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Existem' praticamente aqualro tipos de camaras de
combustfo: a multi-clmaras, a anular € a canelada.

i.

2.

Mult i-c&maras

Este tipo ma tigo de c@mara de combustfo0 nfo &

S
|

i an
comunente utilirada heje em dia. A multi-cimzaras,.
ur

ilustrada na figura 9.24 consiste de carcagas externas
miltiplas, cada ua com suda respectiva cCamisa
perfurada. As camaras de combustio individuais s3o
interconectadas por meio de tubos de propagacio de
chama para que, quando a combustio ocorrer nas cimaras
que apresentam dispositivos de ignicd3c, a chama possa
Propagar-se para as outras camaras restantes.

FIGURA 9,24 - Multi-camaras.

C§Wara:ﬁnular

" A cd@mara de combustio anular, ilustrada na figura

?.25, .consiste de uma carcaca.externa e uma camisa
interna perfurada, ambas circundando o motor por
inteiro. A camisa perfurada é muitas vezes chamada de
cesta. Bicos injetores de combust ivel miltiplos
projetam—se para dentro da cesta e o0 ar primiario e
secunddrio realizam a combustfo e o resfriamento da
mesma maneira como descrito no item anterior.

" FIGURA 9,25 - Cimara de combustio anular.

Este tipo de camara ¢ comumente utilizada hoje em
motores de pequeno € grande porte e é considerada o
“ 4 . . . - . " .
modela mais, eficiénte, no que se refere 3 eficiéncia
d |

FURDAER - pdg. 135



térmica versus peso € 32U comprimento menor Comparad:
com o dos outros tipos.

3. Camara de Combust3o Canelada ‘
@& cAmara de combustio canelada ,6 mais comum EM
aeronaves comerciais impulsionadas pelos motofes Pratt
& Whitney. Esse modelo, ilustrado na figura 9.26.
consiste de uma carcaca external e wirias: camisas
internas localizadas radialmente em torno do £1:0 do
motor, sendo que cada camisa POSSuUi SEU propkio grupd
de bicos injetores de combustivel.

FIGURA 9.26 - Camara de combustio canelada.

c) SECA0 DA TURBINA : ,
A turbina estd geralmente localizada atrds da secao de
combustio (ver figura 9.i1), € um conjunto semelhante ao
compressor axial anteriormente apresentado e compreende
uma o mais rodas de turbina e estatores, como 'ilustrado
na figura 9.27. Cada conjunto de um estator e uma roda de
turbina correponde = um estagio da turbina. ¢

ml! de:
turbina

rotor da

- — " yconjunto .
turbina estatores _montado

FIGURA §.27 - Conjunto da turbina.

A turbina tem como fungio converter uma parte da energia
cinética dos gases expandidos, provenientes da secio de
combustXo, em energia de rotagio de eixo para acionar o
compressor € acessdrios do motor € do avido. Tal
convq!§¥o é realizada‘pela roda da turbina, atravég de
suas pias gsemelhantes &s do compressor axial. Na turbina,
diferentemente ao compressor axial, existem aletas
estatoras as quais estio localizadas a frente de cada
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roda da turbina. Epquanto oo estatores do compressor

atitam «como difusores, diminuindo ] veloclidade @
dumentando @ pressio do fluso de ar, os estatores da
turbina ‘atuam como bocais di forme convergente,

aumentando a velocidade ¢ diminuindo 2 pressio do fluxo
de gasec.provenientes da se¢fo de combustia. As aletas 4n
roda da turbina, recebendo o fluio de gases do estator,
tendem a , fazf-la girar. Isto ccorre devido & pressfo de
impacto deste fluxo nas aletas da roda da turbina, além
da for¢a de sustentagio gerada pela forma aerodindmica
destas aletas. A flgura 9.28 ilustra o fluxo dos gases de
combustdo, através de um estagio de uma turbina.

' 0
1aminas do
estator

1aminas da roda
da tyrbina

i’lGURA 9.28 _*Detalhe da disposicao das pas do conjunto
! da turbina e do fluxo de gases atraves de!e.

d) SECAO DE ESCAPAMENTO

A seglaq de escapamento localiza-se imediatamente atras da
secdo da, turbina e consiste, como mostra a figura 9.29,
de um copne de escapamento convergente e um cone de cauda
interno. .

cone de cauda

—————

- h
tube propulsor as::;igsssuporte

(duto de escapamento)

;bocal de escapamento
(bocat do jato)

cone ‘de escapamento

.

FIGURA 9.29 - Se;fa-':—d_e escapamento conv_encional.'

. o

0 cone de escapamento, as vezes chamado de coletor de
escapamento, coleta os gases de escapamento descarregados
da turbina, acelera-os devido ao seu formato convergente
(ver figura 9.29), convertendo-os gradualmente em Jjato
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dirigido para trds do motor. Esse processo € completado
pelo cone e cauda e suas hastes de suporte (ad|a|51,0
cone de cauda impede que 0 ar se torne turbulento atras
da roda da turbina, e as haste de suporte radiats, devidn
a0 seu formato conveniente, forgam o ar a reLornar Pare
uma  direcio axial, retirando gquitalquer component &
rotacional do fluxo de ar de escapamento.

0 tubo propulsor é uma parte da estrutura da,.aEronave.
utilizada para adaptar o motor & instalacio especifica dE
uma aeronave. Ele é um duto convergente também chamado de
tubo ejetor ou duto de escapamento. Sua forma convE"’g‘{”tE
faz com que o0s gases se aceleram a velocidade nccessarix
para produzir o empuxo requerido. O tubo .propulsor
convergente da figura 9.29 & para ser utilizado €m
aeronaves subsdnicas, pois 0s gases nunca podem COrrer
mais rapido que a velocidade do som nesse tipo de bocal.

CONSIDERACGES SOBRE 0 MOTOR TURBOJATO ¢

0 motor turbojato cujas partes foram descritas acima tem
sua aplicabilidade em aeronaves para desenvolver altas
velocidades subsdonicas porém, devido aoc seu baixo
rendimento € grande quantidade de ruido gerado pelos
gases de escapamento, em comparacioc ao motor tu{bofan que
serd apresentado maic adiante, ele n%o & muito .utilizado
nestes casos. Atualmente o - motor turbojato ¢ utilizado
principalmente em avides militares supersonicos Rara
velocidades até Mach 3. Para tanto ele apresenta algumas
caracter isticas referentes ao bocal de admissio € ao duto
de escapamento, que devem ser discutidas. ‘

~ conpl cho supersONICA

-]:ndé_s de Ty, ien, SHOHNNIN, ol ) .

choque valvula de vazag ' valvula de esvaziamento
% - aberta abre~-se para liberar 0
o ‘|f1uxo de ar £

CoxDICA0 SuBSONICA

' W l :
—_— ¢
——
T e
valvula de vazie valvula de-esvaziamanto
utilizada como aberta_para evitar
entrada para au- turbulencia

mentar o fluxo de ar

F—IGUR_A- é..~30 ~ Bocal de entrada variavel.

Para que um motor turbojato funcione satisfator iamente,
exige-se um fluxo de ar sibsONiCO NO COMPressor para que
as aletas giratdrias permanecam livres de dcdmulo de
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ondas de  choulde pregudiciais a0 Processo de CONPressac.
. Com o avi4o deslocando-se @& velocidades supersinicas
tornq—se NECESSAr i O Prover um meic de reduzir a
velocidade do fluio de ar na entrada do comprassor até
velocidades subsonicas. Isto €  conseguido através de um
duto de admissiv de geometria varidvel, de maneira a
criar uma  entrdda de ar de forma convergente-divergente
de propor¢tes variaveis, como indicado na figura 9.39.

Como indicado na figura 9.39, quandB8 a aeronave esti em
voo supersbtnico, a forma convergente-divergente do duto
de' admissic promove a desaceleraclo supersinica do fluxo
de ar atraveés da formacio de ondas de choque sucessivas

na parte convergente, seguida de uma desaceleraclo
subsdnica na parte divergente do duto. Isto ocorre
POIrqQuUe, Lomo Jja sabemos, quando um flux de ar

supersonico encontra um bocal divergente, se este flux
apresentar energia suficiente, ele tenderd a aumentar sua
velocidade.

No caso do duto de entrada, o fluxo de ar desacelerado na
parte convergente e que sai dele a velocidade sdnica, ndo
possui energia suficiente para acelerar-se novamente na
parte divergente:; an invés disso € desacelerado até
velocidades subsdnicas.

Quando a’' velocidade da aeronave € substnica, o duto de
admissin.se encontra totalmente aberto, de maneira gue a
velocidade do fluxo de ar na entrada do compressor €
praticamente igual & velocidade de vdo do avile (ver
figura 9.3d). g

i 3 .

Com relagd3c ao duto de escapamento, no motor turbo-jato
PRIF] avides supersdonicos, este deve apresentar uma forma
convergente-divergente como indicado na figura 9.31.

stglo SECKO
! ' COMVERGENTE | DIVERGENTE
, : '_ I SUBSONICA SUPERSONICA
o g — = 8OCAL DE
it = ESCAPAMENTO
D
¢ . FTGURAA9.31 - Duto de éscapamento convergente-divergente.

A formw cconvergente-divergente € utilizada para acelerar
0s gases, gque saem da turbina a velocidades subsdnicas,
até velocidades supersonicas no escape para a atmosfera.
0 Ffluxeo . de gases que saem d’ turbina com grande
quant idade de energia € acelerado atraveés da parte
convergente do duto de escape até alcangar a velocidade
. sonica na sua parte mais estreita. @ sequir, devido =
parte divergente, o Fflux de gases € ac®lerado da
velocidade ,sénica até velocidades superstnicas e sai para

= 4
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a atnocsfera. Estes gases, viajando =a gelbcidadeﬁ
supersonicas na parte divergente do duto, e¥pandem—se
para fora mais rapidamente do que aceleram parn iras. Tl
fato contribui para criar © EeMPuUXO nNECEsSsaric  PAra
propulsionar a aeronave a velocidades supersonicas.

0 motor turbojato ¢ muito pouco eficiente @ baixas
velocidades € portanto um avifo com este tipo de motor
requer muita pista para decolar, mesmo com toda poténcia.
Para diminuir o comprimento de decolagem, mais EMpUXo
deveria ser produzido pelo motor. Isto pode  ser
conseguido através da utilizacio de um pos—queimador (ver
figura 9.32) na saida do motor, o0 que pode produzit .un
aumento adicional de S@ % ou mRais na forga propulsiva.

L retentores

) RSN . bocal de saida
I injetores de variavel
_combustivel B LA LS '
Y e = e
r’—ié .
/_h‘—A N

duto do pds-queimador

FIGURA 9.32 - Pés-queinador. '

.
. »

O pés-queimador ¢é composto pelas seguintes partes: duto
do poés queimador, bicos injetores de combustivel,
retentores de chama € bocal de saida wvarizavel. O
principio de operagio do pés—-queimador consiste . €m
injetar combustivel nos gases que saem da turbina do
motor para realizar uma nova combustzo, causando
considerdavel expansfio adicional destes gases € um ligeirn
aumento na sua massa (devido & adiglo de combustivel).
Como cerca de apenas 25 Z da massa de ar que entra no
motor é consumida na camara de combustio, o fluxe de
gases que sai pela turbina tem oxigénio suficiente para
alimentar uma nova combusto.

O0s retentores de chama tem a fun¢®o de manter a chama em
uma posi¢cao adequada, evitando seu deslocamentpd ao lonyga
do duto do pés-queimador devido a influéncia do fluxo de
gases. O bocal de saida varidvel & utilizado para
permitir a operacic do motor em condigdes diversas,
regulando a velocidade dos gases de escapa para @
atmosfera.
Por provocar um grande aumento no consumo de combustivel,
0 pés-combustor, como também é chamado, $6 & ativado em
curtos periodos de tempo principalmente na déecolagem,
para aumentar a razlo de subida ou pPara Promover empuxo
wbtra durante um combate ou miss®o de interceptagio.” Com
0 pés—-queimador ativado o comsumo de combustivel aumenta
cerca de 3 vezes ou mais.
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?.4.5 O MOTOR TURBO-He£LICE

O turbo-hélice € um mwmotor turbojato onde a maior parte da
energia do Pluto de gasse a grande velocidade, gerados na
=ecao de combusilo, € consumido pela turbina principalmente
. rarza acicnar uma hélice. Nesse motor, = maicr parte da forgz -
de tragdo ¢ produzida pela hélice e uma pequena parts (cerca
te 18 % .a 25 % dependendc do motor) pelo impulso do fluxo
doc gasecs de descarga que saem do duto de escapamento a
bai:a velocrdade.Uma grande diferenga da turbina do motor
turbo-hélice. com relacio ao do motor turbojato é que esta
Primeira apresenta geralmente mais estagios do que a dltima.
& figura 9.33 ilustra um motor turbo-hélice.

/dddﬂdﬂﬂwdri

turbina livre
/ plad T LR~

FIGURA 9,33 - Motor turbo-helice.

» Como = velocidade de rotagio da turbina € nmuito grande,
geralmente existe a necessidade de utilizar wuma caixa de
reducso no accplamento entre o €ix%o da turbina e o eixo da
hélice, para. obter uma velocidade de rotaglo menor nesta
Jltima. Noté que quando uma roda de turbina ou um conjunto
delas & utilizado somente para acionar a hélice, como mostra
a figura 9.33, estas sio chamadas de turbina livre.

4 ; | coo o
¥ L s A D€ COLETOR DE
compusTho COMBUSTIYEL
¢ 8160
X INETOR
7
\ o
\ J
& > % (- 5
3 1‘,
e
- f i3
el
$ L
LARER 1
. . IKPULSOR OC 1P UL SR ol TURBINA OF
sALLA PRESSAO ALTA vntssio SAIXA PRESSRO
£1108 TUNSIKA D! TURs1A
COAX{ALS ALTA PRES! Livag

FIGURA 9,34 -'Motor turbo-helice PW-118.
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-
A figura 2.34 mostra o motor turbo-hélice PU-118 que <quiod
as aeronavas Brasilia. Note que a clmara de ,combustac
apresenta uma forma especial. Ao invés do ar egntrar 0°
camara pela frente, ele passa ac redor dela e entra aQv
trds. 0 fluxo de gds de combustHo segue na direcid orosta 2
direc8o normal do ar através do motor e, por esse motive,
este tipo de c3mara recebe o nome de cAmara -de - fluxe
reverso. Depois que ocorre a combust3o, os gases Sad
defletidos de 1890° ¢ fluem para a turbina.

Observe também pela figura 9.34 que as rodas da tqrbina
ficam dentro da drea da cAmara de combustio ao inves df
atrds dela. Esse arrahjo proporciona menor comprimento <
Peso reduxzido do nmotor. .

0 turbo-hélice associa a baixa relacio peso potdncia & 28
vantagens da hélice, sendo o motor de melhor desempenhc o
economia de combustivel para ser wutilizado pa Tfaiua de
velocidades entre 300 a 700 quilfmetros par nora. 'E

?.4.6 0 MOTOR TURBOFAN 2 )

O motor turbofan, mostrado na figura 9.3%5, é basicamente um
motor turbojato que aciona uma hélice miltipla ou.fan, como
¢ chamada, dentro de um duto. Do fluxo de ar que sai do fan,
uma parte segue para a entrada do compressor, alimentendo O
motor, € a outra € descarregada para a atmosfera.:Portantoi
o empuxo do motor & gerado em parte pelo gds quenfe!que Sal
depois de passar pela turbina, € em pﬂrte pelo fluxo de ar
frio que ¢ impelido para trac- pelo fan. d .

o f1uxo de ar
ar frio

3 S~
5 3 fluxo de
23 ar quente
T
o ,
L S .
L]
FAN '
"FIGURA 9,35 - Motor turbo-fan de alta derivacio.
0 turbofan, devido ao fan dentro do duto, consegue uma
velocidade de cruzeiro substnica préxina  a -do  motor
turbojato, com maior eficiéncia propulsiva. ﬁlﬁm digso,
conserva algo da capacidade do motor turbo-bhelice de
conseguir apreciavel  Empuxo getdtico, emoindo menes pista
para decolagem que o turbojato puro. Por ested motivos @ <ue
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eate ti1po de motor estda se tornundo o mais  popular  en
aviucio geral a partir de 702 quilometros por hora.

Por gerarew’ dots fluioe distintces, o0F motoree  turbofan
tambén -3¢ ‘connecidos lcomo motores turboyato com derivagio,
sendo gcralments divididos em trés classificagdes, conforme
A reiacio  entre as Massas dc oar dectes fluxos: mctores rom
baiya derivacdo. média derivagio e alta der ivagao.

cﬂiﬁ’ﬁ

A classificagcio baina derivagio indica aque as massas de Aar
do fluiios qlents e frio sXo aproimadamnente as mecmas. Neste
nmotor (a ‘figura 9.36 ilustra um motor deste tipeo), o fan
praticamenté & um compresscr axial geralmente com trés ou

. Guatro estdsios, no mdsimo, € cujo fluxe de ar  frio €
canalizadu por um duto passando por toda @ extensfo do motor
até o bDocal de saida, ou canalizado diretamente para a
atnosfera através de um duto curto.

.

ooy

o
R

N
T T

FIGURA 9.36 - Motor turba-fan de baixa derivacao.

Os turbofans de derivagio waédia e alta apresentam fans
geralmente com menos de trés estigios e com didmetros bem
maiores aque o do nicleo do motor, gerando massas de fluxo de
ar frio maiores que as massas de gases quentes. O motor
mostrado na’ figura 9.3%5 € um turbofan de alta derivagio,
cujo fan contr.bui com cerca de 73 4 do empusx tatal do
motor. Estes mctores s8o atualmente o©s modelos mais
aperfeicoados entre os motores a turbina a gds, apresentando
um nivel de comsumo dos mais baixos.

9.4.7 0 MOTOR TURBO-RAM JET

S 0G W ST  of oF Fof S sF o ol o of o ot ol
i

O turbo-ram jet mpresentado na figura ?.37, combina um motor
turbojato (o -qual € wusado para velocidades até Mach 3) com
um motor ‘estato-jato (ram jet), que possui bom desempenho a
arandes mumeros de Mach.

0 motor turbo-ram jet € praticamente um motor turbojato
' dentro de um motor estato-jato, gque possui um  bocal de

geomelria variavel na frente e um pds queimador com bocal de

esCaps Com Jgeometria também variavel. Durante a decolagem @
o aceleracao, o motor funciona comno um turbojato convencional
com o pés—gqueimador desligado. Quando a aeronave atinge
velocidades. proximas de Mach 3, o turbojato & desligado, a
entrada do compressor ¢ bloqueada ¢ o Flux de ar &
desviado .para alcancar diretamente o pés-queimador. Nessa
configquragiho o0 motor passa a operar como um estato-jato.
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FIGURA 9,37 - Motor turbo ram-jet.

Observe pela figura 9.37, que o bloqueio do compressor &
realizado por meio das aletas estatoras de Form'af't:'
conveniente, situadas na entrada do compressor € que sa0
defletidas com tal finalidade. ' ‘

?.4.8 0 MOTOR PROP-FAN ;
O motor prop-fan, atualmente em fase de desenvolvimenta, &
excencialmente um motor turbo-hélice que acionw dyas hélices
contra rotativas. Estas hélices possuem oito ou mais PAS.
todas recurvadas (enflechadas) e com formato aerodindmico
(ver figura ?.38) que possibilitam alto rendimento
propulsivo em velocidades subsonicas muito maiores que as
hélices convencionais. '

FIGURA 9,38 - Motor prop-fan,

'
Tais motores, num futuro prdximo, irfo substituir em grande
escala 05 motores Lurbofan NUE AEFONRVES COMEBrCiaie qQue woam
a grandes velocidades subsonicas, proporcijnahdm MENRC”
consumo de combust ivel.
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?.4.9 CONSIDZRACGES FINAIS SOBRE 0S MOTORES A JATO

Como podemcs., observar pelo aque foi exposto nest
cada Tipo & motoar poziuil seu campo de apircagi

o ¢ tro dge
tniversao aercnautico. A seleglo de um  tipa espzcifico de
moter dependec  92eralmente das welccidades de cruzog
uso 7 gue se  destirna A aeronave JuUEe  JENVE  apreseniar un
rend imento sati13fatorio nas condigoes estipuladas. & Figura
?.39 descreve graficamente como varia o rendimento
oropulsivo de algilns motores de acorde com a velocidade. €
nesse ponto que eim1stem  diferengas importantes entrs o=

varios tipos de motores.

/ —— tyrbojato

AR EREA

| LA/

.. \
/

-— turbofan (baixa
/ / derivacao)
40

turbofan (alta derivacao)

~1 rendimento propulsivo
w

30

avido a hélice

. 0
3 : 0 Z?O 500 750 1000 1250

1 velocidade da aeronave (K;n/h)

'FIGURA 9,39 -, Grafico de rendimento propulsivo.
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velocidads nari o qual  a hélice for progetada: «czpois, o
revedameniocds helicd comtga & calr outrs vez. O 3rifloco da
figurz 10.3 1 lustr . esce fato,

PPaas

E L olo]
400 4

: 3C0 4
L 2004
100 4

0

i E
ol o 200 300 400 Ks/n
FIGURA 10.3 - Curva de potencia disponivel versus velocidade
de voQ para um aviao.

10.2.3 'CURVA DE POTENCIA

A curva de boténc?a € justamente a superposi¢ao das curvas
de poténcia necessaria HPwe & FOténcia disponive! HPprs
apresentadas acima  em um iinico grafico, como mostrado ra
figura i@.ﬁ.

Potencia

”‘LC LB A Ve—lo:idade
E

D . -

FIGURA 10,4 - Diagrama de potencia.

Através  da andlise deste griafico podemos definir as

seauintes veﬁocidades:

a) VELOCIDADE MAXIMA )
£ a maior velocidade possivel pars o vdo & ocarre na
condigao de minimo dngulo de ataque. Ela & limitada scla
mEima poténcin disponivel produzida pelo  grupo  moto-
propulsor. Esta condi¢do de vbe € representada pelo ponto
“a’” do grafico da figura $90.4.

b) VELOCIDADE DE MAXIMO ALCANCE
£ a velocidade que permite ao avifSo voar a naior
distancia possivel para dada gquantidade de combust {vel.
Corespondg a0 ponto de tangéncia da linha tracejada com =a
curva de.) poténcia necessdria £ & indicado pela letra “B™
no grafico da figura 10.4. A linha tracejada corresponde
a reta de menor inclinaglo €, portanto, A de melhor
rendimento. )
i I
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c) VELOCIDADE DE M&XIMA AUTONOMIA ) ; N
€ a velocidade para ma:imo tempo de  viéo comn  cErta
quantidade de combust ivel. Corresponde am ponto de mfﬁlmf
poténcia necessaria ( ponto “C” no ardafico du  figura
i0.4). & uma velpcidade baixa, usada em voos deresperia ol
“holding” sobre um aeroporto. ! "

H

d) VELOCIDADE DE ESTOL )
€ 2 menor velocidade Ppossivel para o v6o hori;:D“t?:.l =
corresponde ao ponto “DY de arafico da figurd. 10.4. ©
avifdo voa no  8ngulo de atague critico e o coefﬂcJeﬂFﬁ d?
sustentaciio ¢ mditimo. Com o avido utilizande dispositivas
hipersustentadores a velocidade serd evidentenente menor.

e) VELOCIDADE MINIMA ' '

E a velocidade na qual o angulo de atague ¢ maior €1'.lf'-‘|0
critico e a velocidade & maior gque a de estol. Nesta
condiglo, representada pelo ponto “E” do . garafico da
figura 10.4, o aviio voa com a pot@ncia maxina dq motor .

10.2.4 INFLUENCIA DA ALTITUDE

Como j3a sabemos, a altitude influi grandemente nas condicoes
de véo de um avido. Por ser a densidade do ar menor em
altitude do que ao nivel do mar, @ press3o diniAmica para UM
dada velocidade de véo de um aviio em altitude e menor gue
no v6o com esta mesma velocidade ao nivel do  mar. ITsta
significa que o coeficiente de sustentaciio a 'uma dada
velocidade em altitude deve SEr  mAior  que [ Mesha
velocidade ao nivel do mar. Se analisarmos a curva Co 3¢ Co
de um avi¥o (ver figura 10.%) notaremos que  no, campo  de
altas velocidades (C_ pequeno) a curva
€ pPortanto um aumento no C. produs
aumento no coeficiente de arrasto.

€ relativamente plana
somente UM pequeno

ota

042

L) / | '

004 4 .
// i ',
Z
0ot ’/’/,./'c. '
002 -
0
002 04 o0& o8 10
<, 3

FIGURA 10.5 - Curva Cp x C,.

Por ser® a pressfo dinfmica, para uma dada velocidade, menor
em altitude, segue que, se Co ndo varia anreciavé]menhﬁ,
poténcia requerida Sera menov

figura 10.6. Isto & valido
relativamente altas.

a
em altitude como mostrado na
Para  velocidades de véo

"

FUNDAER - Pie. {72

AAAAAMAAAANMAAAAMANA

PRRRRRRRRRRRRRRARRARARRARARAR



l’ﬂI!"ﬂ'ﬁlluTﬂ

e A 40 40 ab b A 4 4 g

4
L <
¢ -t
B Wy @ aivel &0
S
. Eacesso de
2teniia a0
nivel o ear ,/
/
. ,r“
. /7
4
{
|
|
|
|
1 estol om alititvee ! _
\‘uu.:; 10 alvel velucidade
-ar

FIGORA 10.6 - Influgncia da altitude no diagrama
de potencia.

Em baixas velocidades (C, grande) o aumento no Cp com o
aumento do G| € relativamente maior que em altas velocidades
(ver figura.10.3). Este aumento no Co mais que contralanca o
efeito de um decréscimo na pressfo dinamica, o que explica o
aumento na ‘poténcia requerida em altitude, para uma dada
velocidade 'de "wdo, como mostrado na porgRo de baijxa
velocidade Has curvas o grdfico da figura 190.4.

Por outro -lado, o, decréscimo da densidade provoca um
decréscimc na poténcia disponivel produzida pelo grupo moto-
propulsor, como podemos visualizar pelas curvas de poténcia
disponivel dos graficos da figura 10.6. Portanto pode-se
concluir que as condi¢oes de voo de um avilo vBo sendo cada
vez mais "limitadas a medida que este avido wvai ganhando
altitude. - ‘

.

i0.3 VB0 PLANADO

Quando um avido estd voando sem tracfo do motor ou com motor
desligado, numa trajetoria descendente, dizemos que ele estd
realizando um vgo planado. As for¢as sobre o avifio em v8o
planado s&b mostradas oaa figura 410.7, onde vemos uma
aecronave de 1000 N de peso.

F!GURA 10,7 - Aer#nave em voo planado.,
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Note gue a acronave € weulsionada por uda forgz de T20.0¢
resultante da agio da gravidade, € que a sustentacdoc deve
ser 1g9ual a 866 N (e nis 19299 N), portanto -menor gie O P~

10.3.1 ANGULO DE PLANEIO

0 &ngulo O formado entre a trajetéria de vio e a linha de
horizonte (ver figura 10.7) ¢ chamado Aangulo de Pianel2-
Obeserve na figura que o angulo de planeio £ diferente do
angulo de ataque do avifo. O &ngulo de ataque £ ¢ &ngulo
formado entre o eixo longitudinal do aviZo,k e a Su?
trajetdéria de voo.

10.3.2 VELOCIDADE DE M&XIMO ALCANCE DE PLANEIO

Do diagrama da figura 19.7 wvemos que O peESO €
contrabalancado pela sustentaciio € o0 arrasto, € que:

Tan © = D/L

€ fdcil wverificar que o minimo &ngulo de planeio € obtido
quando o valor da relagio D/L é o menor possivel, 0OuU SEJA,
qQuando a relagfo L/D é o maior possivel. °

No minimo Angulo de planeio, @ aeronave percorre & maior
distincia possivel e a velocidade correspondente € chamada
de velocidade de maximo alcance de planeio ou velocidade de
melhor planeio. 2

]
L ,
V-am S
A
/ 14
1.3 s
Yo o v 5
n n 1 !
20 200 /£ \ Va / '8
Y pd 4
19 "k K J ’
1o g N 2 .
o S N ; 7
17 a / < P
x: Ze=SaPE
¢ :
. 04 4 a
4 o4 a
2 o 47 R]
s ¢ »

4-4-20 2 46 $1012%4161820 J
INGULO DE ATAQUE (GRAUS)

HGURA— 16‘.8 .-—“Eur;as_'L/b_;éTCL PYo bn_xoz de um aviio,

A razfo L/D ¢ uma medida da eficiéncia aerodindamica de um
aviko. Os planadores ¢80 projetados para possuirem as
maiores razoes de L/D e podem sanhar altitude quando contam
com correntes de ar apropriadas. . -
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Para um  avido particular, como mostrado na figura 9.8, a
razic L/D varia com o Angulo de ataque da asreonave (ndo
canfundir com o Angulo de planeio do aviao).

Hi um’ particular &anyulo de ataque para o gqual esta racic é

mirima. Erte & zal%c o Angulo de 2taque parz alfnimo angulo——-

de planeio ¢ maximo alcance. Para gqualouer outro angule de
ataque, n raczRo LAD € wmenor e o angulo de plancio &
aumentado, portanto resulta num planeio mais ingrime. Quando
ocorre pane no motor, o piloto devera descer com a
velocidade de melhor planeio. 8

10.3.3 VELOCIDADE DE MENOR RAZAO DE DESCIDaA

£ tendéncia natural do piloto tentar percorrer a maior
distincia possivel durante o planeio aumentando o dngulo de
ataque o maximao possivel, ou seja, levantando o nariz do
avido. Na realidade a maior dist@ncia percorrida somente
ocorre no apgulo de melhor razfo L/D, porém se o &ngulo de
ataque for aumentado, o maximo que €l€ pode conseguir @&
aumentar o tempo em que o avi’o pPermanecera no ar, Mas a
distdncia percorrida sera menor.
8 L]

wiste uma velocidade, chamada velocidade de menor razio de
descida ou minimo afundamento na qual a aeronave permanece o
maximo tempo em voo. Esta condic80 ocorre quando a aeronave
apresenta um @angulo de ataque relativamente maior que o
angulo de ataque para melhor L/D.

12.3.4 VELOCIDADE FINAL

A velocidade fina& ¢ aquela que A aeronave atingiria num
mergulho vertical onde a sustentaclo € nula € o peso € igual
R0  arrasto. & figura 10.9 mostra uma acronave nesta
condicio.

iVeloc idade
© final

=|
—

) FIGURA 10,9 - Velocidade final.
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Pode-se concluir faciimente aue auanto maior o pess 4o =130
maior serd sua welocidade final. € importante qerar €1aro
que antes de chcogur nz wvelocidade finnl.. o awirsc 7008

atingir a wvelocidade 1limite, @& qual ndo pode 380
nltrapassada sem danificar a estruturs do meemg. Portartss
geralmente a veloridade finai nunca & =zlcangada. =5 1330
acontecer, deve-se realizar umna verificacio gsrai 0@
estrutura da aeronave.

10.3.5 FATOTES QUE INFLUEM NO V30 PLANADO

Vamos apresentar aqui 0s fatores principai§ aue CEm

influéncia sobre o vdo planado.

a) PESO DO AVIAD

Quando um avifio se apresenta mais pesado, f£ig

rapidamente que quando esta mais leve, porém a-distancia
percorrida ¢ a mesma. VYamos analisar o porque’ disto.
Suponhamos que o avilo com um peso W, esteja em vdo
planado numa determinada atitude de Angulo d¢ ataque,
como mostrado na figura 10.19. Nesta conqicio ele
apresenta uma certa velocidade V,, onde =as forcas de
sustenta¢lo, arrasto e peso se anulam. ) ’

plana mais

FIGURA 10,10 - A $nfluéncia do pesa do aviZo no voo planado. |

(-3 .
Se wgora, O aviio apresenta um pesc W, maior que W, =
esti num véo planado com o© mesmo &nguleo .de  ntzaue
anterior (ver figura 190.10), a sua velocidade devera ser
maior parx que as forcas de sustentagfio e Arrasto Sejam
aumentadas e deste modo, equilibrem o novo pesd.

Note que o0s coeficientes de sustentacfo e arrasto ndo
variam, pois o0 aviio estd com o mesmo &ngulo do stuque
anterior. Note também, pela figura 10.10, que 5 Angula de
planeio nfo wvaria, pois a sustentagdo ¢ o+ wrrasto
aumentam proporcionalmente ao aumento da velocidade.

b) VENTOS ° . :
0 vento de cauda aumenta a distancia de planzio. 0 cent o
de proa (de frente) diminui a distancia de planeic. Eices
doie casos sio mostrados na figura i@.i{[ ;
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FIG.RA 10.11 - A influgnciz do vents no vdo plamado.

E ymportante ressaitar aue o vento n3c altera a
velac caze azrod namica, nem a ratdo de descida.

c) ALTITUDE
e fiaurs ,10.12 mostra duas AEronaves tdénticas planando
em altitudes ¢iferentes, porém numa mesma atitude de vao.,
1sto €, num mesmo angulo de ataque.
Sendo menor a densidade do ar nas altitudes mars
elevadas, & aeronave de cima plana mars rapidamente para
compenear & perda na pPressio dindmica e, deste modo,
equilibrar o pecso do avidao. Observe que o fngulo de
slansic ni%c varsa com a altitude.

‘ \-"\—
. "‘
: o~ _"’
: Z
. e
. 5 w "
* ’a"i
. ;=rqn:+—fvne1ﬂ:a::ﬁq??:;ﬂzzzzﬂzrrzzttf
R A R e T PO L)
FIGURA 10.12 - A fnfiuencia da 21titude ho vo planado.
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Um fatc importante & que a velosidade indicada No

velocimetro é igual em ambas as aeronaves. De fate
apesar da aeraonave de cima  estar planafdo nmae
rapidamente, a densidade do ar naquela altitude €

proporcionalmente menor € por essa razio o prcosio
dinamica € a mesma.

10.4 VS0 DESCENDENTE

0 veo descendente difere do véo planado pois existe nests
primeiro = influéncia da forga propulsiva ' dos motores. .
Flgura 10.13 apresenta o sistema de forgas ‘para um aviio 2@
voo descendente.- :

FIGURA 10.13 - Aeronave em voo descendente. .

1©.4.4 INFLUENCIA DA PROPULSZO0 NO V30 DESCENDENTE

Como ja foi discutido no item sobre vdo planado, o angulo
a velocidade de planeio sRo funcoes do Angulo de' ataque de
asa, do peso do avifo € das caracteristicas de arrasto. Je
no véo descendente, existe a influfncia da forga producida
pelp grupo moto-propulsor. LI

ﬂ ar m om

Se 0 grupo moto-propulsor for capaz de produ*ur-tracﬁo en
qualquer velocidade de v8o, a velocidade do vio descendente
com motor l1igado serda maior que a do voo de planeio (com
motor desligado). Entretanto, sistemas de propulsio a heélice
produzem mais arrasto do que tracfo a grandes velocidades.
Neste caso quando a acronave estd numa situacfo de mergulho,
a velocidade =lcangada pelo avi@o com os motores desligados

e com as hélices embandeiradas € nmaior do que no caso com
motores ligados.

490.4.2 ESTOL DE VELOCIDADE
@Quando uma avifo estd em um mergulho, o piloto'nfo 'deve
puxar muito violentamente o manche, porque o Fngulo de
ataque da asa poderd.tornar-se maior que o cr:tlco. Se 4880
acontecer, a asz entrard em estol de vulncndad e a
aeronave continuara seu mergulho como indicado na Figura
i9.14.
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19.2.4 POTENCIA REQUERIDA

A od .

# velocidade do aviic dewve ser suficiente para produiv uma
forga ¢z sustentauio equivalente ac peso. Da condig¢iao de
sustentaglo 1gual @0 peso Podemos tirar a seguinte equacfo:

il

) W= 12 pVe S
.

Se considerarmos que o peso W, = densidade p do ar = a drea
S da 'asz de avido san constantes, € facilmente observado
pela equacio acima, Giue <quando a velocidade V do avido
aumenta, o ceeficients de sustentaclo € deve diminuir €
consequentemente q Angulo de atague também, Para manter a
condi¢ic de wvao horizontal nivelado. Evidentemente, quanto
meror 3 we. scidade-dc aviag, maior deve ser o coeficiente de
sustentacie €. portanto maior o angulo de atague. A menor
velocidade pcocezivel e woéo horizontal ocorre 3uando a asa
estda . operande no Cuus isto &, no &ngulo critico onde o
coeficiente de arrasto tqmbém & grande.

€ possivel voar com &Angulo de ataque maior que o critico.
Entretanto para compensar a brusca diminuicao do coeficiente
de sustentacio. seri necessario dar maior velocidade a
aeronave. Para um pequeno aumento adicional no angulo de
ataque, podera ser necessaric dar toda poténcia do motor
devido principalmente ao grande arrasto gerado.

Para v6o em altas velocidades, a poténcia necessdria serd
grande; diminuindo a velocidade, a poténcia necessaria sera
menor . Entretanto,, abaivo de uma certa velocidade, sera
preciso aumentar novamente m poténcia, Porgue o angulo de
ataque aumenta muito provocando maior arrasto. A figura 10.2
mostra a curva de poténcia necessaria HPwe versus velocidade
de voo V para um avido.

. HPnec i
00 4

ol ' w0 200 200 400 ka/h~
‘FIGURA 10 2 - Curve de poténcia necessiria versus velocidade
’ de voo para um avizo.

10.2.2 POTENCIA DISPONIVEL

A poténcia mésiima  gue o grupo moto-propulsor consegue
fornecer @ agronave chama-se poténcia disponivel HPos.
Vamos considerar .0 caso de uma ’eronave propulsionada por
meio de uma hélicé. Em haivas velocidades de vio, a poténcia
disponivel @ pequena porque a hélice desperdi¢a quase toda @
poténcia do - motor produzindo apenas vento. Adunentamdo =a
velocidade, a hélice aproveita melhor a poté@ncia do motor. A
poténcia dicponivel entHo aumentu ateé chegar a0 maximo na
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10 HECANICA DO VG0 E PERFORMANCE

16.1 INTRODUGZO

Nos capitulos anteriores, os conceitos de sistentacdc €
arrasto foram extensivamente c=xploradas para dascobrir COMC
estas forgas aparecem. Com estas idéias basicas =m ment?-
torna-se relativamente facil seguir os'. resuliades G037
aplicacdo das forcas fundamentzis num aviio completo.
+ .

Como indicado anteriormente, hda 4 forcas basicas gue atdam
sobre um avifo: sustentacfo, arrasto, peso ¢ EracaCs

s

Adtcionalmente no véo em curva, cutra forga ép;rece-dEYiqﬂ N
inércia do avifo € aque € chamada de farga centrifuga.
Performance ¢ basicamente o estudo dos ‘efditos qus @
aplicacio destas forcas t&m sobre a trajetidria de veo &0
avido. Para os propésitos do estudo da performance, SEra
assumido que o avifo possui estabilidade e um sistema de
controle eficiénte. !
. ., -

0 estudo da performance de um avifo & Lm assunto muito amp%@
€ poderia ser abordado em um curso especial para ele. Porem
para satisfazer os propésitos deste cursog, somente O0S
aspectos mais importantes serfo abordados. . '

10.2 V30 HORIZONTAL

o
Embora o voéo horizontal nivelado possa ocorrer somenfs numa
pequena porgio do vdéo total, ele & muito importante desde
que & usualmente considerado a condigio padrio ne orojesto de
um aviao. Esta condicio foi mencionada antes mas alguns
comentdrios adicionais serio feitos. -

v
2] _"-J T
P . 2
V A .

FIGURA 10.1 - Avido em vdo horizoﬁta\ p.ivelado.

A figura (6.1 mostra o sistema de forgas para uma agronave
em voo horizontal nivelado. A trajetorix de vio é horizantal
e paralela a superficie da Terra e, para simpliticar, S&rz
assumido que a traglo tamhém atua ao longp ' deste plane
horizontal. Como vistao anteriormente, para o voéo ser
horizontal, ou em altitude constante, a sustentagio L deve
ser igual ao peso W. Para voo a velocidade constante (nSo
acelerado) a traglo T deve ser igual ac arrasto D. '

I e ;
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) FIGURA 10.14 - Estol de velocidade.

Para sair desse estol, o piloto deverd inicialmente reduzir
o &ngulo. 'de ptague € a seguir puxar o manche suavemente, sem
permitir quer a asa atinja novamente o A@ngulo critico. Em
alguns avides de cauda em “T”, a recuperaclo é impossivel
porque a turbuléncia criada pela asa atinge o profundor
tornando-o inoperante.

. .

10.5 VB0 ASCENDENTE

Quando um avifio estd voando seguindo uma trajetdria
ascendente, disto €, ganhande altitude, dizemos que ele
realiza um* véo ascendente. A figura 10,15 mostra uma

aeronave de 1900 N em wdo =ascendente, numa trajetdria
retilinea € com velocidade constante.

FIGlfRAjl_lJ___IS : Aeronave em vsg_;;r:d;nt:e-:

v

s

A figura 490.45 também apresenta as forgas sobre a aeronave.
Podemos notgr que a sustentac@o € menor que o peso e que ©
grupo moto-propulsor *deve desenvolver uma forga de tragfo
relat ivamente grande, ' pois alédm de vencer o arrasto

(D = 200 N ) também deve contrabalangar a componente do peso

que atua no .sentido contridrio ao do véo (500 N). Portanto aw
caracteristicas de voo ascendente estio int imament e
relacionadas a ° capacidade propulsiva do gqrupo moto-
propulsor. o
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10.5.5 RAZAO DE SUBIDA !
. . 1
Num voo ascendente, a aeronave tem  duzs' Comsoneni=s G {
velocidade: a velocidade horizontal (V) e a racio do subrd? :
(R/8), as quuis estio representadas na Figurz 19.15. ' '
. . . (
e {
oo 1
] \\ .
L ey . 1
| ) | {
|
.
_ {
. {
1
;o : (

LINHA OO HORIZONTE

FIGURA 10.16 - Razio de subida.

.

Ve

A razfo de subida nada mais ¢ aue a componente dm velocidade

de wvoo na direcfo vertical perpendicular & linha do
horizonte. Ela ¢ geralmente nmnedida em pés por segundo Qul ’
metros por segundo através de um instrumento chamado

varitmetro, que serd discutido num capitulo a frente.

0 &ngulo formado entre = trajetdéria da aeropave € a linha do

horizonte € chamado de Angulo de subida €. Se voltarmes @

observar a figura 10.16 podemaos tirar as - seguintes .
Kpressoes :

L =W cos 6 .
&

T - D =W sen ©

Se nés multiplicarmos ambos ce lados dz segunda equagdc pela
velocidade V na trajetdria de voo, € dividirmos pelo paeso W

da aeronave, teremost K
( T ~-D)>)V '
=V sen O g '
W g .

-

. velocidade vertical, ou a razfo de subida,

Mas (U sen 0) € @
excesso de empuxo, portantos

)
e (T ~D) é o

(excesso de empuxo) U .

w 2 -
Da equaGlo acima podemns escrevers

TIURALD . Dda  (OA

ke & 0o 06 s aido o oscaac6as6a;daaaoa s .«
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TV-DUV

= R/S
W

cnde: (T Y3 8 a poténciz disponivel,
(D V) € a poténecia requerida.

Desde que a diferenca entre = poténcia disponivel e =
PoOténcia requerida & o excesso de poténcia, entfo

excesso de poténcia
o = R/S
W

Assim a raxlo de subida & diretamente dependente do excesso
de poténci’ e ihversamente proporcional ao peso do aviZa.

.
i
t

ioe.5.2 VELOCIDADE DE M&AXIMA RAZAO DE SUBIDA

Uma vez aque as curvas de poténcia para um dado aviZo sio
plotadas na formz mostrada na figura 10.17 abaixo, o excesso
de poté@ncia para gqualquer velocidade pode ser facilmente
determinado pela subtracio da poténcia requerida nagquela
velocidade), da poténcia disponivel nesta mesma velocidade.

A velocidade na qual o excesso de poténcia ¢ mdximo &
chamadk de velocidade de maxima razSo de subida e
corresponde a velocidade na trajetdria de véo onde acorre =
maxima razio de subida.

]

a
Hp — /
350 @ng///
®‘$7/
L
300 SA— 7
hd -
2s0 // gle o
- )% y
@ | o> »
. 200 {2 SR
" ( 3 @«';;}
.+ 150 =\
. . x\..- i
. 100 :
'
0 . S °
S0 100 150 zoL‘zso 300 350 V{xa/h)

; velocidade de mixime
" razao de subida

FIGURA 10,17 - Velocidade de mixima razio de subida.

16.5.3 VELOCIDADE DE MAXIMO ANGULO DE SUBIDA

0 | ! : .

E a velocidade para a aual a aeronave sobe com o wmaior
dngulo de 'subida e é menor que a velocidade de Maxima razfo
de subida. A figura 10.18 abaixo mostra diversas situagles
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de engulo dz subida parm vErias ve idados Lt o gk R
Avizo. :

=
-
(&)
[}

. weioc1dace ce nixima
velocidage de manieo / r1220 de subida <
angulo de subida Ve - % g

FIGURA 10,18 - Aeronave em virias condicdes ce voo
de subida.

Logo apds umz decolagem, 2 meronave deve subir Com O BiAEe
angulo de subida para afastar-se conm seguranga d0S
obstdaculos do soclo. '

10.5.4 INFLUENCIA DA ALTITUDE NA RAZAO DE SUBIDA

A medidx que a aeronave sobe, 0 ar vai se tornardo cada VE=
mais rarefeito. Com izso, a potdnciz do motor ird diminuindo
e 3 aercnave ira pruecisar de maior potdncia para woar. iste
pode cer melhor observado com o anuxilic do grafico dx f1gura
10.19, aue mostra =ns curvas de poténcia disponivel €
poténcia requerida de um avizo em warias altitudss.

.

He t2t0 90350 Iwt0 = ol h = altitude !

teto de serviCom— —y,

Mg 40 nive) do mer B

3 A
Lacessa de o A .’ / 5?.//'6“

40 Atvel 82 mar -,
~ Yy 2 -
~
% y /’/
/ ~
Z \\ ‘\\
o] Lxcasso de Wy T
- facosso da Mp - b,
- R1
velocidade

FIGURA 10,19 - Curvas de poténcia para varias altitudes de woo.
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a
Cong podemcs coservar, o €:cesso de pPoténcia wai dininuindG
com a altitude & osortantn a maxnima razio de subida também
iR damernicr . SH0 defiaaidaz  duas altitudes referentes &
maxima razic de subidacs
.

a)

b)

A A A A N K N N X B B 8 U § F V N VN St 'a'al e i d d d o o b ah b gl bttt

TETO PRATICO

O te%to ‘pratizo cu tsto de servico 2 a altitude na qual =&
4
o p

mZ:ira rasic de subida € de apenas és por minuto, o

I

a. 9,58 metros  por segunco, segundo = t2cnica
ricana. Porém, de acordoc com a técnica européia, o
c pratico € & altitude na gual a velocidade mdnima de
Ao de subida torna-se inferior a { metro por S%gundo.

TETO ABSOLUTO

Quands a  oaxima razZo de subida £ nula. ¢ avidao nio ocode
Subir. Nestas condicles a =altitude maxima que ele pode
atingir- fo1 alcancadz € o0 aviioc n%o pode ir mais alto.
Esta altitude € chamada teto absoluto. A figura 10.20
mostra o srafica de poténcia de um avidao que alcangou O
teto absoluto.

. ‘Y %
1604
. 148
120
. B2 100
* "o ®©
(]
. “
s 100 150 z?n % 00 1D Yizan)
velociciee sc
] teto abselnto

FIGURA 10,20 - Teto absoluto.

tiote na figura que as curvas de poténcia disponivel e
neceszdria tocan—-se €m apenas um ponto, que carresponde
nica velocidade com que a aeronave pode voar no teto
absoluto. Essa velocidade serz 20 mMESMO tempo =&
velocidade maxima, a velocidade de maximo alcance, =2
velocidade de maxima autonomia, =z velocidade minima & =a
velocidade de estol.

RAZXO DE SUBIDA tN /min}

9 10 n 1z 13 & 13

ALTITUDE Teto Teto
(11%1000} pALCO  adsOlD

F](;UEATEZ-I- “Variacio da razao de subida maxima
com a altitude.
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A figura 10.21 mostra como varia, a razio "de  subida
maxima com a altitude pPara um dado avnac.

19.5.5 ANALISE DOS FATORES QUE INFLUEM NA MAXIMA
RAZZO0 DE SUBIDA E HMAXIMO ANGULO DE. SUBIDA

€ facil concluir que a raz3c e o 8ngulo de subida madximos

aumentam quando a poténcia disponivel aumenta, & Que
diminuem quando o pesoc € a altitude aumentam... Ror outro
lado, aumentande a drea da asa, o angulo de subida madximo

aumenta, mas a raz8o de subida wmaxima diminui. Tudo isso

pode ser resumido em termos qualitativos, pel as seguintes
EXPressoes: )

— POTENCIA
"d DISPONIVEL

R/S« wids WhS Moo | &

e B e o -'

SUBIDA PESO

=
7,

3
=)

10.6 V80 EM CURVA

Uma curva ¢ efetuada quando se deseja mudar a direcio de

véo. Inicialmente pensariamos que para comandar' uma. curva o’

piloto apenas devesse pisar no pedal para defletir o leme.
Tal ac%0 em baixas velocidades realmente provocaamudanra
da trajetdria, porém, e€n altas veloc:dades, a forga
originada pela deflexZo0 do leme geralmente nio p suficiente
para provocar esta mudanga, € O avido n3o farg "a curva
pretendida, tendendo a sair pela tangente, caracterizando
assim uma derrapagem (ver figura 10.22). .

FIGURA 10.22 - Aviso derrapando numa curva.
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Goad Jd awew ter notado que quando um avido faT ouma curva,
este r.nglyha c2as acas na mesma direglo deota. Esta
fnci¢n3q-3. COomO  SE vera wals adranie, gsera uma componente
nora:ontgl aa forga de sustentagio aue oromoverad a mudanc:
Qa,cra;e%o{.a de vio. A esta cecmponents damos o neme  d&
Sorca centripata. T

Vamos analisar uma condigio particular de curva, chamadw
curva-cocrdenada = gque nes ajudara Ao entendimento  do
nmecantsme de comando de uma TuUurva.

19.56.1 CURVA COORDENADA

2N

Uma curva ‘& oita coordenada quando a tragstdria do avido &
praticamsnte circular e paraleia ao plano do harizonte.
sssim como' a tragetdria uma bela de chumbo pendurada por um
cabo € em movimento circular, como indicado na figura 10.23.

3

i
l
o' ’
|
|
. 1 T~ ~
, - | N
. forea
.o cenarlfuga ll ,;
' S~ P -
, i \trajetéria
. i circular
' peso
: F[Gl]RA 10.23 - Bola de chumbo suspenca e

novimento circular., _ .. _ .

Por causa da sua similaridade com a condig%o0 de vio em
curva, vamos entdo analizar o caso da bola de chumbo. Como
indicado na figura 10.23, sistem apenas a forga peso da
bola. a forga de &ragio no fio e uma forga na diregao radial
% tirajetoéria circular da bola. Esta forga radial recebe ©
forca centrifuga € aparece devido 2 inércia da bola
tendéncia de sair pela tangente a curva.
. . 5 @

Como o movimento da bola & circular € uniforme, €ssas trgs
forcas se contrabalangam. Se =& forga de trazlo no fie for
decomposta nas diregoes perpendicular e horizontal,
verificaremes quUe a COmponente vertical cancela a forga PESO
componente horizontal contrabalanga a forga

nome de
qus tem &

enquanto a
centrifugas

Analogamente a mesma coisa acontece quando uma REFONAVE esta
realizando uma trajetdria circular plana ou curva coordenada
(ver figura 10.24(a)), porém como nio existe nenhum cabo
segurando ¢ avido, este deve produzir a forga aque ird
substituir a Qque Seria produxzida pelo cabo. Esla € a forga
de sustentagio da asa € & SUAE inclinagio & conSeguida
através da inclinagio das asas do avifo.
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. FIGURA 10,24 - Forcas sobre um avido realizando uma
. curva coordenada.

Como podemos verificar pela figura 10.24(a). acima, &
sustentaclo deve ser maior que o peso da aeronave. De fato,
assim como a trag%c no fio do caso da bola de chumbo, . nuna
curva coordenada, a forga de sustentagfo pode ser dividida
em duas componentes fver figura 10.24(b)) = o

~ componente vertical (-W), que deve ser igual 20 peso
(isso 56 € possivel se a sustentaglo for maior gue @
Peso); . ’
= componente horizontal (-F.), chamada forga centripeta, &
qQual € igual a forga centrifuga. o
A forca centrifuga aumenta com o peso, com a velocidade dn
aeronave, € diminui com o aumento do raio'de curvatura da
trajetoria. Esse fato pode ser facilmente compresndido se
imagiparmos um aeromodelo voando em circulo como na figura
190.25. ¥

o s T i

‘.;S:Ei.!£;>&\‘\\

S~

_FIGIJRI-\ 10.25 - Aeromodelo voando em cir&?os_.—

€ relativamente. intuitivo que auanto maior o peso  do
aeromodelo, maior e = forgea exercida pelo braco do
aeromodelista. Da mesma manegira, quando a QeTocidade do
aeromodelo € aumentada, a forca exercida Felo aeromodel ista
também aumenta. )

Agora uma outra caracteristica, que nfo ¢ t§o intuitiva, ¢
que quando o comprimento do cabo & diminuidd, a forga
exercida pelo aeromodelista aumenta proporcionalmente. Isto
ocorre porque sendo menor o comprimento  do cabo, atcurv
realizada pele aeromodelo ¢ mais acentuada, requerendo walopr
energia para a mudanca na dire¢io de sua trajetoria.

.
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10.46.2 ;NCLINACSO LATERAL DO AVIZAO

Como a -inclinacic da for¢a de sustentacfo gsra a forca
centripeta gue ira contrabalancar & forga centrifuga, vamos
analisar o efeito desss inclinagio N9 VDO =m curvu. Pode—ge -
verificar que auanto maior a inclinacfo lateral do aviie,
maior seraz o valor da componente horizontal, para umz mesma
ferga de sustenta¢io da asa. Portanto, esta inclinasfo estd
intimamente relacionada com as condicoes de voo em curva: s=
ela € mais Fechada, mais aberta, ou mais veloz, como se vera
nos rftens seguintes, "
a) INFLUENCIA DA VELOCIDADE
Como j3 dissemos, quanto maior a velocidade com que um
aviao faz uma curva. tanto maior serza a forga centripetm
necessaria €, portanto, maior deverd ser a inclinacio
lateral .do avi’ao (ver figura 10.26).

aeronave’. aeronave.

. Tenta rapfd{\\\
“ , FIGURA 10.26 - A influéncia da velocidade sobre a

' inclinacao lateral do aviao.

b) INFLUENCIA DO RAIO DE CURVATURA

A diminuigio do raio de curvatura da trajetdria de vdo
equivale a diminuigiao do compr imento da corda do
"aeromodelo citado anteriormente. Portanto, como naquele
casc a forga centrifuga era aumentada, ent3o neste caso =
inclinacgf8o lateral da aeronave também devera ser
aumentada para gerar a forga centripeta necessaria {(ver
figurah19;27).

! “velocidades

FIGURA 10.27 - A influéncia do rajo de curvatura_da trajetéria»
sobre a inclinacao lateral do aviao.

c) LIMITE PARA ANGULO DE CURVATURA

Como Ja-"dissemos, a forga de sustemtaglio gerada por o2m
aviio numa curva coordenada € mMRIiOF qUE PRAFR a mesma
agronave.em voo retilineo. Conforme a inclinagio lateral
da aeropave € aumentada, tanto maior deverd ser a
sustentacio gerada pelas asas do avido para realizar uma
curva cocordenada, pois a componente vertical desta deverad
ser igual ao peso da aeronave.
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Evidentemente = 5te  un ling

te dz inclinzgas . FE -
PAra due UM aviieo pessm FATEr  Mfis  curw:  LoOrSEDATE,
porqus para grandos nclinactes, fome mos.r=, o Cf parE
19.28, a3 sustencagic necez3iria  estzr, s ocowz  3FI BulR
poscsibilidadez, e

FIGURA 10.28 - Otagrams de forgas para uma 2eronave coo
grande inclinacao laterii.

10.6.3 CURVAS NZO COORDENADAS f

Até o momento, estudamos as curvas bem cocrdenadas, fg hac

por pilotos experientes. 03 mais novos poden comgter 0%
seguintes erros: '
a) INCLINACAO EXAGERADA DAS ASAS '

Quando o piloto da Angulo de inclinacZo nuibo 9rande, ©

componente vertical da sustentacio (-W) é mgnor Que O

pesc € a2 canponente horizontal (FL) € maiur que &

A Dessa maneira & aeronave glissa e6corregando

nececsaria.
para o lado de dentro da curva e comege, @« Pperder

altitude. A figura 10.29 mostra esta situacio.
1 i,

a

‘FIGURA 10.29 - Inc11qscio exagerads das nsas'(glissagem).

b) INCLINACZAO INSUFICIENTE DAS ASAS ’
Neste caso, @ forga centripeta & dnsuficiente ¢ 3
aeronave derrapa para fora da curva pretendida pelo
piloto como mostrado na figura 10.020.
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o FIGURA 10.30 - Inclinacdo insuficiente das asas
: (derrapagem).

fi dererapagem tambeém pode ser provoczdx gquando o pirloto
‘pisa num dos pedais (deflete o 1leme) sem inclinar as
asas.

i0.6.4 TRAGCZO DO MOTOR NO VB0 EM CURVA

Para voar :em curva, o0 piloto deve aumentar a sustentacio da
aeronave € com is5s0 0 arrasto também aumenta. Por esse
mot ivo a poténcia do grupc moto—-propulsor deve ser aumentada
a medida  que o raio de curvatura diminui. O menor raio
possivel é chamado Raio Limite, no qual a poténcia aplicada
€ a maxima, A figura 10.31 d& uma idéia disso.

503 da 755 da ; toda
potencia potencia potencia

v, Cemm e,
T Treey

raio -, -, .,

F[GURA 14.31 - Potencu necessarh para virias condicoes
de v00 em curva,

£0.6.5 COMANDOS DE VB0 EM CURVA

Para comandar una curva o piloto devera rexlizar as
sequintes operagies (ver figura 190.32):

1)y Comandzr ailerons para inclinar as =@sas no sentido da
LCurvasy 5

29) aplicar pedal no mesmo sentido da curva para corrigir o
efeito da guinada adversasy

3°) Puxar o manche para aumentar o angulo de ataque das asas
‘¢ dessa maneira aumentar a sustentatlo;

4°) gumentar =z poténcia do motor para compensar o aumento do
AP ASEC
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Ailerons no mesmo /
sentido da
curva

i

o
Leme de direcao para / "
corrigir guinada adversa //(

] ’ . ’
FIGURA 10.32 - Comandos para iniciar uma curva.

Depois de iniciado o movimento, a asa externa & curva estara
voando um pouco mais rapidamente que =& interna. f£omo
resultado, a sustenta¢fio sera ligeiramnente “maior na as®
externa, tendendo a aumentar demasiadamente a inciinaglo das
asas. Para compensar esse efeito, o piloto deverd aplicar

levemente 0s ailerons no sentido contrdric & curva (ver
figura 10.33). 2

Aflerons no
sentido contrario

a curva
FiGURA 1‘6:3374:.60@;:10;-dﬁ;ar;t-e‘_a r:al'ﬁ:ci-oﬁ; '
uma curva. £
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11 CARGAS DINAMICAS

11.4 DEFINICAO

Durante o viéo de uma aeronave, esta estara sujeita a
es5for¢os Qe variam no tempo devide a manobras comandadas
pelo piloto, devido a turbuléncias € condigoes adversas da
atmosfera. Esses e€sforgcos sio denominados Cargas DinAmicas &
padem agir' nas sepuintes direcoes:

; v

a) CARGAS NA DIRECAO HORIZONTAL
580 as cargas que atuam no plano definido pelos eixos
transversal € longitudinal do avido (ver figura 1i.1).
Elas sdo geralmente fracas € portanto no solicitam muito
a estrutura da aeronave.

- i 1y

' FIGURA 11,1 - Cargas na direcio horizontal.

.

e . Sl 5 .
- . = .
- = b) CARGAS NA DIRECAO VERTICAL
o = As cargas verticais atuam na direc8o do eixo vertical do
- b avian (ver figura 11.2) e s30 muito importantes porque
-l -y podem al'cancar valores que solicitam demasiadamente =@
i B estrutura da agronave e, em certos casos, atd ultrapassar
: seu limite de resisténcia.
P :
- €
. V
- atd ‘ —
. . TRIIPEE
- B ~
- 1 FIGURA 11,2 - Cargas na direcio vertical.
] . '|-
= 3 o
- 4 Por esta razlo as cargas verticais sio os esforgcos
5 ‘ efetivamente considerados no projeto de uma  aeronave e
3 4 medidos' durante alvﬁo.
' H
- 2 ' :
o g _
I
== : . 14.2 FATOR DE CARGQ
= ® . : -
; & As cargas ‘'dindmicas verticals sHo medidas por meio de um
% instrumento chamado acelerdmetro (ver figura $4.3).
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ACCELERATION
1 qunTs !

0
/

FIGEJBA 11.3 - Afele__r&ne_trq,_

Os algarismos marcados no mostrador do acelerdmetro indicam

o fator de carga “N”, que é a razfo eptre a sustentacio “L”
e o peso “W’ da aeronave. X '

N = L\W

Em véo nivelado, a sustentacSo & igual ao peso g portanto @
fator de carga & igual a 4. Quando o piloto puka © manche
para cabra? o avifo, a sustentagSo torna-se maior que O pPESO
da aeronave e o fator de carga serd superior a i. De modo
inversa, se o0 piloto empurra o manche, a sustentaglo torna-
se menor que o peso e o fator de carga torna-se menor que i,
padendo inclusive chegar ao valor zero no cwso da agronave
descer numa trajetoria parabolica que corresponde a queda
livre no ar. 0 fator de carga poderd ser negative s O
piloto empurrar o manche muito violentamente oy no caso de
voo de dorso ou invertido. A figura 11.4 mostra o5 casos
citados acima.

MAIOR QUE

FATOR Of
CARGA

FIGURA 11.4 - Fator de carga. o

Os fatores de carga podem ser causados através ' de 4 maneiras
bdsicas € que serfo estudados mais detalhadamente a seguir.
] i,

14.2.1 FATOR DE CARGA NAS CURVAS ,

sustentacho produzida pelas asas de uma

Ja vimos que a
o peso . durante uma curva .coordenada,

AGronave € Mmaior que
como podemos observar na figura i1.9.
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FIGURA 11.5 - Avido executando usa curva.

Uai, Pode-se concluir imediatamente que o fator de carga <
SUpeEr I10r a.i.

Quanto major a inclinacSo da curva, maior & o fator de
carga. Parq uma inclinagio de 99°, o fator de carga deverad
ser infinitamente grande, o que & impossivel.

11.2.2 FATOR DE CARGA NAS MANOBRAS

Cargas de  manobras sSo criadas todas as vezes que oS
controles sio operados, resultando em mudanga na trajetdria
de v6o. Como sabemos, as cargas verticais sZo as qQuUE mats
solicitam a cstrutura do avifo € portanto as mancbras em
torno do seu eixo transversal, comandadas pelo piloto
(cabrar € ‘picar), sioc as mais importantes. Dependendo da
velocidade de vdo, da rapidez € da forca com que o piloto
Puxa ou empurra o 'manche, grandes fatores de carga podem ser
Pproduzidos.

Todos os avites possuem limites estrututrais e, portanto, os
fatores de carga aplicados devem respeitar tais limites. De
acordo com a fun¢lo para a qual um avido foi projetado, sRo
definidos certos, limites de fatores de carga, o0s quais n3o
devem ser -excedidos. Por exemplo, para avioes de acrobacia
tver figura {1.6) tais limites sdo?

~ fator de carga maximo positive = & ;

- fator de targa maximo negativo = -3 .
/
/
Mizimo /
86 positive 7 °
 /
//

-
-
o Y Lt
e
-
o~
Miximo\s\
3G negative ‘\

. ‘\

FIGURA 11.6 - Fatores de ‘carga Vimites para um avido -
LA acrobatico.
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Praticamente todos o avioce e30 projetados de modo

suportarem fatores d argz  positives maiores AQue faterst
regativos. Isto poraue a sustentagio nd:;ima heaativa €
geralmente menor que a sustentagdo maxima positiva produz:da
pelo avido €, além disso, o piloto nfo suporta.aqelEraiaes

negativas tanto quanto suporta aceleragbes positivas.

A velocidade de wdo tem grande importancia scbre as cargas
produzidas nas manobras. Pela definigc3o de fator de cargad
obtemos: 1 : -

1/2 p VS C,

Pode-se verificar pela €quagao acima que o fator de carga
aumnenta com o quadrado da velocidade de vdo. Isto significa
que se o pPiloto puxa o manche de modo a produzir o meEsSmO
coeficiente de sustentag3o (mesmo &ngulo de ataque), S0 AuUE
com a acronave voando a uma velocidade duas vezes maior, O
fator de carga produzido serd guatro vezes maior que O
anterior (ver figura 11.7). ¢

4N

FIGURA 11.7 ~Influéncia da velocidade de vo sobre d
fator de carga. '

! :
11.2.3 FATOR DE CARGA NAS RAJADAS . .

Durante um véo de cruzeiro, o vento relativo & horizontal, e
o angulo de ataque é pequeno. 0 fator de carga € igual a um.
Ao surgir uma rajada de vento ascendente, o vento relativo
resultante formard um dnguloc de ataque maior com a asa da
acronave, como indicado na figura 11.8. Consequentemente, o
fator de carga aumentard bruscamente e, sS€ 'a aemonave
estiver voando em alta velocidade, poderd inclusive ocorrer

a sua destruigio.
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MANTE A RAJADA
ANTES DA NAJADA , oy

& = s - e cotdh o= m="
- ol

- ’-'
wena 83858 ______.--E'TL'." e

vanto reauve [veioc Wade .
[ga rejads

vento relative
1M AR

; | AR

- FIGURA 11.8 - Influéncia de uma rajada ascendente.

Por essa raZdo, € aconselhavel reduzir a velocidade em tempo
turbulento, porém nlo exageradamente, sob pena de ocorrer
estol ao aumentar o 8ngulo de ataque.

11.2.4 FATOR DE CARGA NAS RECUPERACGES

Quando a aefonave estd num mergulho, o piloto devera puxar o
manche de maneira a evitar o choque com o solo. Esta
operacio € chamada de recuperacfo. Numa recuperaglo, o fator
de carga pode se tornar grande, POrque a aeronave encontra-—
se em altd velocidade € a asa € obrigada =a suportar, além do
peso da aergnave, a forg¢a centrifuga que aparece ao executar
a curva vertical de recuperagio, como indicado na figur=a
11.9. Portanto, a sustentagfo que deve ser gerada pela asa &
a soma do peso da aeronave mais a componente centripeta que
deve ser. gerada para contrabalancar a forga centrifuga.

\
\
\
A
\
. \
, \ ° 2
. \ < e
\\ < or:
o 5J% :
\ w v B
. \ " !
- /
\ L
L3 /
. N PR
Y

FIGURA 11.9 - F;rcas—sdbre_um avizo numa manobra
de recuperacao.

Quanto maior a velocidade de mergulho tanto maior serida a
forga centrifuga a ser contrabalancada pela asa. Por esse
motivo os pilotos das aeronaves comuns devem evitar sempre
que possf?af 0s mergulhos em alta velocidade.
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11.3 AEROELASTICIDADE ‘

A estrutura de um avido deve ser ' leve e resistente,
implicando muma grande raz3o resisténcia/péso. Entreta anto.,
para absorver cargas dindmicas e também por 1lmltau0t= de
projeto, a estrutura de um aviio é eldstica, isto., deflete
ou torce elasticamente (sem gerar deformagodes permanentes)
sobre carregamento. As deflextes eldsticas geradas por
cargas acrodinamicas aplicadas sobre a estrutura +de uma
aeronave chamamos deforma¢des aeroelasticas.

As caracteristicas eldticas da estrutura de um avilo € as
caracteristicas das cargas acerodindmicas aplicadas podenm
gerar certos fendmenos, os quais serio comentadps seguir?

14.3.14 DIVERGENCIA

6 divergéncia € um fendmeno aeroeldstico que ocorre &
partes estruturais do avifo, cuja rigidez € ipsuficiente
para suportar os esforgos aplicados.. A rigidez de uma
estrutura é a resisténcia que ela oferece a sua deforma ¢80.
Quanto maior a sua rigidez, mais dificilmente a gstrutura se

deforma.

Um elemento do avifo susceptivel a divergéncia'é a asas A
forca aerodinamica resultante na asa geralmente € aplrcada,
aproximadamente, a um quarto do comprimento da corda, atras
do bordo de atagque, isto &, normalmente adianté do. eix

elatico da asa. .

O eixo eldstico é a linha ao longo do comprimento da asa,
formado pelos pontos onde forgas podem Sser aplicadas sem
resultar em torcio da mesma (ver figura 1i.10, (a)). Se a
direc%c de aplicac3o de wuma forga ndo pPassapelo gix0
elastico, ent%o ela promovera torgdc da asa (ver figura
i1.10 (b)). :

B forca aplicada

" forca apHcada ‘
: sobre o0 eixo elastico fora do eixo elastico

FIGURA 11 10 - Eixo ehstico eo ponto de apHcacao de
uma forca sobre uma asa. -
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Sendo a‘respltante acrodinamica geralmente aplicada & frente
do eino eldastico, esta resultante faz & asa rtorcer no
sentido de aumentar o seu &ngulo de ataque. Se a asa carece
de rigidexz . torcional, a uma certa velocidade de voo, =a
resultante aerodindmica produzida provocara a tors3c da asa...
Q0 aumento consequente no Angulo de atagque provocard  um
aumento adicional no wvalor da for¢a aerodinamica, que
Provocard dutro aumento adicinal no Angulo de ataque e,
assim sucessivamente ate€ que a asa rompa, como ilustrado na
figura 11.14.

.

L A

. FIGURA 11,11 - Asa sofrendolqi!erg?ncia._

Verifica—se entfo, que a divergéncia € um processo continuo,
que ocorre . em altas velocidades de vdo e, portanto, &
dificil detectar seu inicio: quando este comega [ SeEr
percebido, 'geralmente € tarde demais. Assim sendo todas as
asronaves devem voar em velocidades menores que a velocidade
onde ocorrg =a divergénclia. Tal velocidade pode ser est imada
tanto tedricamente como experimentalmente.

11.3.2 FLUTTER ’

Qualquer estrutura tem uma frequéncia natural de vibragfo. A
frequéncia natural' de vibrag3o € aquela na qual, sendo
excitada, a aestrutura vibra, necessitando para isso de um
minimo de  energia de excitacfo. Quando uma estrutura &
excitada na sua frequéncia natural, esta vibra, tendendo a
aumentar gradualmente sua amplitude de oscilagBo; dizenos
entdp que ela entrou em ressonancia . Isto pode ser melhor
compreendido por meio de um exenplo corriqueiro e simples.
Yamos considerar duas criancas brincando em um balango de
brinauedo. A criah¢a que empurra a outra aplica uma forga
sobre o, balan¢o, na mesma frequéncia de oscilacio deste.
Verifica-se que o balango val cada vez mais alto aumentando
sua amplitude. de oscilag8o, iste é, ehtra em ressondncia.
Note que @ forg¢m aplicada é sempre & mesma, porém a energia
do balanco wvai aumentando a cada oscilacfo. Entendido isso,
podemos agora entender um  fendmeno semelhante que pode
ocorrer na estrutura de um avi&o, o qual chama-se flutter.

0 flutter nada mais @ que a vibrag3o ou oscilagio, de uma
parte da estrutura do avifo, devido a forgas aerodinimicas
que aparecen solicitando-a na sua frequéncia natural. Isto
ocorre pringipalmente a grandes velocidades de véo, em
partes cuja, rigidez € insuficiente para suportar as cargas
geradas, como as asas por exemplo. A figura 14.42 mostra =
sequéncia de oscilagio de uma asa em Flutter. °

.
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FIGURA 11,12 - Asa em flutter.

11.3.3 REVERSARO DE COMANDO .
o

Outro fendmeno também resultante da caréncia de .rigides
torcional da asa é a reversao de comando. Sabemos que

forga resultante sobre a asa esta wusualhente localizada
frente do eixo eldastico da mesma. Quando um aileron

defletido para baixo para que a sustentaclo sejaaumentada,
por exemplo (ver figura 11.14), ele produz uma. forea
aerodinidmica para cima devido ao fluxo de ar escoando por
ele. Por estar localizado préximo ao bordo de fuga da asa, @
forg¢a aerodindmica sobre o aileron defletido estdr localizada
atrds do ei%o eldstico da asa e, portanto, tem a tendéncia
de fazer a asa torcer no sentido de diminuir o angulo de
ataque da mesma, como ilustrado na figura 11.13.

m. oo

)

FIGURA 11.13 - Reversio de comando.

Como as ailerons geralmente 530 instalados prdximos Aas
pontas das asas € SE AS MEsmas Nao possuem rigidez tordtional
suficiente, esta tendéncia adversa podera Ger t8o

pronunciada, que poderad causar uma perda de sustentagfo .
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maior do que aquel’a génha pela defl=x80 do aileron, & a asa
ira barxar. Paralelamente, v mesmo pode acontecer com O
outrc aileron defletido para cima; neste caso a asa ao invés
de bar::ar tenderda a subir. Se isto acontecer, a manobra
resultante ‘sera contrdaria aquela desejada € comandada, por
Issc este feznomeno ser chamado de reversio de comando.

Tal fendomeno € mais suceptivel de acontecer a grandes
velocidades de voo onde as forcas aerodinamicas produsidas
pela deflex8o dos ailerons sio grandes. Por isso alguns
avides comerciais;! Qquando em voo = grandes velocidades,
Proximas a de cruzeiro, promovem o controle lateral atraves
de spoilers localizados nas partes das asas mais préximas &
fuselagem (ver figura 11.14), onde a °‘rigidez torcional &
muito maior que nas pontas.

aileron
externo

aileron

’ F[GURA 11, lu - Boeing 727 e suas superficies de controle
lateral. 3

11.4 DIAGRAMA UxN

-xceto para condicoes de aterrissagem, todas as cargas sobre
um avido sHo impostas aerodinamicamente de duas maneiras:
como um resultado de uma manobra,e como um resultado do véo
através de um distirbio atmosférico.

Por ser a cstrutur1 de um avido t30 leve quanto possivel, é
impraticdavel construir um avi®o capaz de resistir a todos os
carregamentas gue sobre ele poderiam ser aplicados.
Portanto, cértos 1limites restringindo as condicGes de vgo
devem ser respeitados Ppara garantir a seguran¢a do voo. Como
basicamente, existe uma relacio entre a ve10c1dade de voo e
as cargas sobrc o aviBo, os limites de véo dentro dos quURi s
ele pode ser esperado voar € manobrar, sem a possibil lidade
de dano estrutural, pode ser mostrado num diagrama simples
conhecido como diagrama YxN ou envelope de resisténcia.
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O diagrama VUxN € obtido pela superposigao de dois diagramas
que serao dJdiscutidos a seguir: o diagrama de manobras € €
diagrama de rajadas. Yamos analisar estes diagramas pPara un
avidao qualquer de peso determinado.

0 diagrama de manobra para este determinado avio €& mostrado
na figura 14.15.

— ——]n

g
.
veloticade ¥

-

-
-
et e P

'
i}

-1.12

[y pp—

FIGURA 11,15 - Diagrama ¥ x K de mancbras de um an'so—.w-

e,
0

O trecho ©OA do diagrama acima representa a curva de
sutentacSo maxima produzido pelo avifo. A velotidade Vesa
indicada no diagrama corresponde a velocidade minima
(velocidade de estol) na qual a aeronave permanece em V0O,
isto é, fator de carga igual a um. O ponto A € a interseccio
da curva de sustentagfo maAxima (curva de Cuwx) com a linha
de fator de carga limite positiva (N=6); a velocidade para
este ponto ¢é chamada de velocidade de mancbra €_ € indicada
por Va. A reta AD corresponde ao limite de maximo fator de

carga positiva pPara manobras para 0 avidio entre as
velocidades V. & a velocidade de mergulho Vs. A velocidade VU,
Jja foi citada anteriormente € corresponde a maxima

velocidade que uma aeronave pode alcancar num mergitlho sem
provocar danos estruturais, por i%s0 O none. ;
Equivalentemente, o mesmo pode ser observado quando o aviilo
em v6o invertido. Observe pela figura {1.45 a equiwvaléncia
dos pontos inferiores - do diagrama onde ‘os pontos
correspondentes ’os da parte superior estio indicados pelas
mesmas letras acrescidas com um apostofel Vesro . &' ; B, C
e D'. No diagrama podemos observar tambeém as velocidades Uy
e Ue. Estas sSo a velocidade de operag3o € a velocidade de
cruzeiro respectivamente e que sfo determinadas no proJjeto
da aeronave.

0 diagrama de rajadas €& obtido por meio. de dados
estatisticos, relacionados a limites maximos de velocidades
de rajadas mais comumente encontradas en certas condigdes
de wvoo. As rajadas si%o consideradas verticais e - sua
representagido no diagrama VUxN corresponde as Fetas
pont i 1Thadas mostradas na figura (1.416, que intérceptam o
elixo dos fatores de curga em N = i35 isto porque considera-se
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FIGURA 11,16 - Diagrama V x N de rajadas de um aviio.

Como sabemds, quanto maior = velocidade de voo, maior & o
fator de carga produzido, quando o aviXo encontra uma rajada
de vento com certa wvelocidade. Isto explica a inclinaglo
crescente das retas pontilhadas. Agorx, quanto maior a
velocidade d=a rajada considerada, tanto maior serd @
inclinagHo da reta, o que & de fdcil COMPreensio.

Devido a ‘estudos estatisticos das condi¢Ges de v8o efetuados
durante anos e com vadrias aeronaves, estipula-se, para fins
de projeto, que quando uma aviiXo estid voando na velocidade
de operacﬁq Vs, eventualmente, a maior velocidade de rajada
vertical aye ele poderd encontrar é de 66 pés por segundo
(aproximadamente 20 n/s), portantoe deverd suportar o fator
de carga produzido neste caso! ponto B indicado no diagrama.
Da mesma maneira, estipula-se que, para voéo na velocidade de
cruzeirao, a maior velocidade de rajada
aeronave podera encontrar & de 590

(aproximadamente 15

correspondéntes: ponto
de mergulho

vertical que =@

PE€s por segundo ’
m/s) e deverd suportar o fator de carga

C no diagrama. Para voo na velocidade
Yo, também € adotado que a mdxima velocidade da
rajada que ' o avido poderda encontrar ¢ de 295 pés por segundo
(aproximadiagente 7,5 m/s): ponto D no diagrama de rajadas.

A5 retas pont jlhadas de inclinacio descendente do diagrama
da figura '11.16 correspondem a rajadas descendentes € os
paontos da parte finferior s%0 condicdes equivalentes ag

representadas na' parte superior, POrém para rajadas
descendentes. it
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A superposicic dos diagramas de manobras e de rajadas para
formar o diagrama UuN do avido considerado € ilustrado Na
figura {1.417.

fator de
carga N

.8

-l02 )
— ry
~ - :du derc,,
\ e ’0‘? ngs"
"!‘Q
% pesicen,
Tete

EIGURA 11.1-7__:.Diagrapa V x N tota} de m avido.
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2 ESTRUTURA DO AVIAD

e

12.1 INTROCUCAO TR S8
“® B EC Fela  zaa natureza, deve sSer uma maguina

crente. EZm voo, Sua fOorma £ contorrnos devem
»rZZuI - @ zustentagkc para  contrabalancar a  forga da
Zvze¢ lwidz, zZsrzr as fergzs neEcessarias para o0 controle da
RErCcrev £ Zevenm apressntar um minimo de arezn PAara que Q
2rrastc, ou resisténcia do ar, sega minimo. A estrutura do
av ¥o cevez' zer ddequada para conter todos os equipamentos
"2zz33ar .05, unidages de propulsfo. sistemas, bem come o
Taz sats  roriopranen sara a tripulacio, passageiros e
229zcEns 2w carga. Para contriburir com a eviciéncia total, a
I3Trutura cevz ter uyma grande razio ce resistféncia por peso
£ 3€r IFc. ciwples quante possivel. Deve resistir ilesa a
tocoe os Earregamencos impostos sobre o avifc nas diversas
czndistes ¢e operacio.
Como s34 vumos no capitulo anterior, a estrutura de uma
#e-zneve deve ser capaz de resistir a carregamentos muito
nzx ores que zquels imposto unicamente pelo seu proprio peso.
Guznd

o um projeto € realizado., os projetistas dimencicnam
¥

estrutyra "da aeronave de acordo com 9s rigirasos padrdes
estabelecidos pela experigncia, 0 GuUaAis S30 representados
pelce Reaursiltoe de HomologagHo, para garantir a segnranca
43, meswa. Em geral, os aviGes sZEo proyetados pera resistirem
a dmn ver. € mera n carregamento maximo esperado  na SILA
DEErACA0 .

s glemnentos de estrutura convencionais sio a fuselagem, as
2%, 0% estabilizadores, as superficies de controle e o
rea e potso. Estes elementos devem ter grande resisténcia,

DEIMO PCSO,) segurancd € uma eficiente forma aerodinimica.

Antes de tniciarmos o estudo dos elementos estruturais,
vamos azresentar aluuns conceirtos fundamentais.

12.2 CONCEITOS FUNDAMENTAIS

12.2.1 ESFORCO DE TRACRO

O wuforgo ‘de tragio € produzido por duas forgas que puxam,
Gmocent1dos  opostos, O mesne  corpo na  sezma  linha. A
promeira concequéncia € um  alongamento do corpo na direcHo
40 Beu Compr ImEnto,  Processando-se, a0 mesmo  tempo,  um
gotreitamnento do corpo na  sun largura. As particulas do
Corpn  reshstaen o edsa  deformaglo internamente, ate  um
determinwdg limite., Desse ponto em diante, se os 2s5forgos
continuarem 3  ser aplicados, sera atingido o estdgio de
ruptura. ’ ‘ -

fotraciio 4w forga que puxa, tal como aceontece quando um
BESO € whupento por um cabo (ver figura 12.1). Ela € uma das
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mais importantes forgas que atuam no aviZo en
diferentes efeitos. :

V727277274 ,
o ;
CABO—_| L
CABO ~. )
] BLOCO I - :
X P :
,{, E TRACAO e
‘ ‘.I' FIGURA 12.1 - Cabo submetido a tracio. .
4 '
1 '
| |
lﬁ i2.2.2 ESFORGCO DE COMPRESSAO

R .o
b O esforco de compressio & oposta a tragHo. Ele € produxido
& por duas forcas aplicadas em sentidos opostos; porém,
dirigidas para o centro do corpo. As particulas, no interior
do corpc, PASSArac a ser comprimidas umas contra as outras.
Quando elas nio puderem mais resistir ao -esforgo da
: COMPressio, Processa—-se a ruptura do corpo. J

{ A figura 12.2 mostrz uma barra que esta suportando um peso €
portanto estd submetida ao esforco de compressio.

©

BARRA s

COMPRESSAO

FIGURA 12.2 - 8arra submetida a compressdo. .

12.2.3 ESFORCO DE CISALHAMENTO ,

0 esforco de cisalhamento aparece quando duas forgas iguais
e opostas Fformam um  Anonlo reto  em relacio  ao eixe de um
conjunto & encontram-se muito proximas. Sua tendéncin & de
cortar on cisalhar o conjunto. As forg¢as de cirsalhamento
agem no mesmno plano. *
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A figura 12.3 mostra um parafuso
estda submefido ao cisalhamento.

[

(ndo muito apertadao) que

»

RhhhAAAAAAAAASAAAA A GGG AAPINY I P

A,

PARAFUSO

i it CISALHAMENTO
. H '
' v FIGURA 12,3 - Parafuso submetido ac cisalhamento.

i2.2.4 VIGA EM BALANCO

A figura '12.4 mostra uma viga engastada a qual estsxd
submetida &, uma forga F aplicada na extremidade 1livre,
exatamente sobre e paralelamente & alma da nesma.

' MESA
SUPERIOR

INFERIOR

S FIGURA 12.4 - Vviga em balanco.

»

A forca F gera esforgos de tragcdo na mesa
tenstes de compressio  na mesa inferior e tensio de
cisalhamento na almza da viga. A caracteristica dos esforgos

atuando sobre a viga em balanco determina uma condiglo que
“ &
chamamos de flexio.

superior da.viga,

kb

1 Y

AR AL )Y

\

12.2.5 TUBO EM TORGCXO

-
A figura 12.9 abaixo mostra um tubo oco, de segfo circular,
engastada nuyma ponta e

! submetida a um torque ou momento M na
outra extremidade livre.
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TuBo

MOMENTO M

FIGURA 12.5 - Tubo em torcao.

O momento M gera somente esforgos de cisalhamento ac leongo
do comprimento do tubo (nf3o considerando o pese do mesmal .
Portanto surge no engastamento uma tenslo de cisalhamento.

12.2.6 TENSGES COMBINADAS 2
A& figura 12.6 mostra um tubo oco de segao cireylar engastadq

o . . . 7
numa ponta € submetida a uma forga de intensidade &, aue &
aplicada num ponto deslocado do seu eixo longitudinal.

|
FIGURA 12.6 - Tensoes combinadas.

Uerifica-se que 0% esforgos gerados sio de traglio na parte
superior, de compressdo na parte inferior, de torgio e
cisalhamento ao longo do eixo longitudinal do tubo.

12.2.7 CILINDRO COM PRESSAO INTERNA

A figura 12.7 mostra um recipiente com forma de-um cilindro
2 que contém um gas no seu interior.
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RECIPIENTE COM
FORMA CILINDRICA

FIGURA 12.7 - Recipiente com forma cilindrica e
contendo um gas.

.

.

Se a pressio no interior do recepiente é aumentada, 0 gds
tendendo a  se expandir, provoca o surgimnento de forgas de
tragio ao longo das paredes deste recipiente, como indicado
na figura 42.8.

PAREDE DO RECIPIENTE
SUBMETIDA A TRACAQ

. ..I

' FIGURA 12.8 - Cilindro com pressao interna.

12.3.4 ESFORCOS E CARACTERZISTICAS FUNCIONAIS DA
ASA

A asa €, como Jd sabemos, o elemento estrutural do avifo,
quE SUPOrta  as maiores Cargas: o peso do avido € as cargas
originadas por manobras & rajadas. € o elemento principal,
que sustenta o avidac em voéo. A forma e o tipo da asa usadn
num avido sdo determinadas por consideracfes outras, além
das raxztes , de ordem estrutural. Principalmente o EMPrego A
que se destina 0 avifio influenciard na escolba de um projeto
estrutural.

A asa  deve possuir uma forma adequada de modo a produzir
eficientemente a for¢a de sustentacfo necessdaria a0 veo do
avifo, a qual é distribuida por toda a sua superficia
externa. Avides de pequenc porte e baixa velocidade tem asas
simples, quase retangulares. Neste caso as  asas esto
sujeitas, principalmente, a esfor¢os de flex3o.

Em avioes de alta velocidade, as asas sio geralmente
enflechadas para trdas. 0 enflechamento impdem uma ma i@

carga torcigonal ‘do que no caso das asas retas, porque @&

'
.
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carga resultante da asa estd localizhda atrac da regido de
fixacdo da mesma na fuselagen. Dependendo deo graun de
enflechamento da asa € da sua espessura, ©5ta carga
torcional pode nuito benm nerecer maior importinc.a na
determinag8o do projeto estrutural. Esforcos torcionais dé
grande intensidade também aparecem quando ‘. gcorre o

acionamento dos ailerons, principalmente em w80 em  alta
velocidade.

Além da funcXo principal de gerar sustentacio, a asa
geralmente aloja em seu interior os tanques de combustivel,
instalactes elétricas, motores (naceles) e cargas externas
tais como armamentos e tanques externns. C

O custo de construgic e manutencio, também influird no
Projeto estrutural. De fato, qualquer projeto de asa, D
como do avifo inteiro, representa um cuidadoso balango sntre

performance, custo, técnicas de fabricag&a; peso’ @
resisténcia. .

12.3.2 ELEMENTOS DA ESTRUTURA DA ASA

As estruturas dos primeiros aviGes eram construidas com
madeira especial para a aviagio. As asas destes avigses. COmMoO
mostrado no wemplo tipico da figura (2.7, apresentazam
longarinas, nervuras, falsas nervuras, nervuras qaixaoy
estais e cabos de ago tensionados, estes ltimos com &
finalidade de fazer a amarracio dos planos e suportar 0%
esfor¢os de tragio.

falsas
nervuras

nervyras

nervyra
catxao

' 9 - é;trutura tipica das asas dos primeiros |
EIGHRA 1243 avioes {estrutura em madeira). )

Estas pecas eram confeccionadas de tal maneira que @
estrutura nfo ficasse muito pesada e apresentasse upa bon
resisténcia quanto a deformagfe. Pouco A POUCO A gvuacao'de
madeira foi sendo substituida pela metalica & ho;@'ﬁm dia,
toda a aviagio (excetuando alguns pequenos  avines de
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Aasroclybes ¢ planadores) ¢ constituida de estruturas

metalicas,. as quars tendem também a ser substituidas pelo
material composto.

Se analizarmos em detalhe uma asa tipica (ver figura 12.410)

notaremocs que trés elementos basicos compiem internamente =@
54R €struturat as longarinas, as nervuras € o revest imento.

' FIG A 12.10 - E;kru;ur;—iipxka dé uma asa moderna
(estrutura em aluminio}.

L
a) LONGARINAS

As  longarinas sio os membros estruturais da asa,
destinados a suportarem todos 0s esforcos, aos quais @
asa Ficq submetida € que s8o0 transmitidos diretamente 2
fuselagem através das longarinas. Portanto, as longarinas
devem ser suficientemente resistentes para suportar tais
esforeos, sem acarretar a sua deformacglio ou rompimento.
Nos avioes antigos, as longarinas eram feitas de madeira
e & figura 12.11 apresenta alguns tipos de constrigao.

" -
A maioria dos avites atuais usam longarinas metalicas,
que podep ser de vdrios tipos como mostrado na figura
{2.42.
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b) NERVURAS

 FIGuA 12. 12 -T'rm ¢e longarinas aetahcas

.

@uando © aviio se destina a tipos de véo em que aanobras
de alta acelerac3c possam existir, a asa & normalmante

constituida de wuma s6 pegca. Quando isto ndo acontsce, R
asa pode ser subdividida em duas metades GuUE zerao
fixadas a fuselagem, com a jungao sendo feita par meia de€
olhais (ver figura 12.13), de modo =& eliminar momsnNtos
fletores no engagtamento. Transmitem-se entdo esfQreos
aviais € um momentc torcor no plano formado peias juntas.
Em tais casos nio sZo previstas altas cargas negativas
sobre as asas. '

FIGURA 12.13 - Fixacio asa/fuselagem por meio de olhais.

Ae nervuras sido elementos distribuidos a' intervalos
apropriades ao longo da envergadura da asa e tém =m
finalidade de conferir a asa a forma do perfil
aerodinémico, transmitir os gesforgos ,L provenientes do
fluxo de ar ao redor do revest imento da asx para as
longarinas, auxiliar as longarinas promovendo maior
rigidez torsional 4 asa, € servir como pontos de finacio
para outros componentes, tais como o trém’' de pousc,
armamentos, etc., que serio presos as asas.

FiGURA 12,14 - Tipos de nervuras. .
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AS nervuras, assim como as longarinas, também podem sei-
construidas através de conforma¢io de chapas de metal,
estruturas soldadas, etc. (ver figura 12.14).

C) REVESTIMENTO
O revegtimento tem a finalidade de formar a superficie
externa.da asa, promovendo o surgimento das importantes
forgas aerodindmicas, responsdaveis pela sustentagio do
avido, devido ao movimento do ar ao seu redor.

Nos primeiros avites de estrutura em madeira ou tubular,
" U 2 o .

0 revestimento era feito em tela de algodSo mercerizadoy

sobre esta tela passava-se o “dope”, cuja finalidade era

de resetar e impermeabilizar o tgcido para que ni3o
tiouvesse @ penetragfo de dgua ou sua deterioracio. A tela
é  um revest imento nfc trabalhante, isto £, nio &

responsavel pela rigider estrutural, a qual & promovida
somente pelas longarinas € nervuras.

A maiaria dos avitGes da atualidade apresenta asas de
material metdlico com revestimento trabalhante que
contribui em grande parte para a resisténcia estrutural
do conjinto. Seus membros estruturais sio inteiramente
metdlicos e seu revestimento é fixado através de rebites.

i2.3.3 CLASSIFICACSO DOS AVITES DEVIDO A ASA®

a) QUANTO A0 NUMERO DE ASAS
Com relagdo ao numero de asas 0§ avises padem ser
classificados conforme mostrado na figura 12.15.

t
'monoplann ’ biplano triplano

+

* . FIGURA 12.15 - Classificacao dos avides com relacao ao
numero de asas.

b) QUANTO & LOCALIZACZO DAS ASAS NA FUSELAGEM
A asa ‘quanto & localiza¢io com relacio & fuselagem pode
ser classificada emd

g ' ‘

{f. Asa baixa
£ aguela fixada tangenciando a parte inferior da
SFuselagen . & figura 12,46 ilustra este tipo de asa.

: " FIGURA 12,16 - Asa baixa.
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2. Asa média Co
E 2quela fixada na parte média da fuselagem. A figura
12.17 ilustra este tipo de asa.

FIGURA 12,17 - oa wiats.

3. Asa alta .
€ aquela fixada tangenciando a parte eup2rior da
fuselagem. A figura 12.18 ilustra este tipo. de asa.

0
.

|

— .-

FIGURA 12.18 - Asa alta.

4. Asa para-sol o . -
E aquela fixada acima da fuselagem. A figdra 12.1%
ilustra este tipo de asa. :

FIGURA 12.19 - Asa para-sol.

c) QUANTO A FIXAGCZO DA ASA NA FUSELAGEM ; .
De acordo com o tipo de fixacHo da asa na fuselagem do
avido ela pode ser classificada em:?

i. Asa hubanada .
£ agquela normalmente usada nos biplanos, dotada de
montantes e estais externos para seu suporte. A figura
12.29 ilustra este tipo de asa.

P [/r\ S
p———e
esTa1S < | ) MONTANTES
{ o e 7Sty s )

ety

F[Gi.l‘liA_ 1:’2.20 - Asa hubanada. g
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2. Asa cantilever
£ aquela que dispensa montantes € estais externos para
sey superte. A figura 12.21 ilustra este tipo de asa.

e e e e e =

) FIGURA 12.21 - Asa cantilever.

3. Asa semi-cantilever
£ aquela dotada de montantes para seu suporte & que
s3ao normalmente usas nas aeronaves de asa alta. A

figura 12.22 ilustra este tipo de asa.

FIGURA 12.22 - Asa semi-cantilever,

i2.4 A FUSELAGEM

’
‘ ] L}

i2.4.1 ESFORCOS E CARACTERISTICAS FUNCIONAIS DA
FUSELAGEM

A fuselagem € a parte fundamental da estrutura do avifo, a
espinha dorsal de toqo e conjunto da aeronave, onde sio
fixadas as’ asas & a empenagem. Portanto todos os esforcos
eriundos @essas superficies sao transmitidos para @
suportados pela fuselagem: esforgos de tragfo, compressioa,
flexRo € torglo. .

A principal funglo da fuselagem € promover espaco para
alojar a, tripulacio, os passageiros e/ou cargs, isto &,
promover egpaco para transporte de carga paga, a qual deve
ser a maipr possivel. Isto cria @& necessidade de que @
estrutura da  fuselagem apresente grandes espacos internos
com.relacio ao seu  tamanho ¥  baseado neste CSPACO € na
fungdo do avido que a fuselagem & projetada.

Algyns aviGes, ‘como o mostrado na figura <2.23, sXo
projetados de modd a serem bastante versateis, podendo tanto
serem utilizados no transporte 50 de passageiros, ouw soment e
de carga ou ambos. a
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FIGURA 12.23 - Avido para transporte de passageiros e cargas

Além das fungles apresentadas acima, a fuselagem também deve

alojar grande parte dos sistemas principais ' do aviio,
instrumentos, ¢ em muitos casos o0 trem de pouso, os motores,
etc. (ver figura 12.24). '

sy

FIGURA 12,24 - Equipamentos instalados na fuselagem do_avido "Tucano".

No caso de aviodes pressurizados, toda & estrutura da
fuselagem fica submetida a esforcos de tragio devido a maior
Pressao no Gey interior, principalmente em grandes

altitudes.

12.4.2 TIPOS DE ESTRUTURA DA FUSELAGEM .
A estrutura da fuselagem does avides de hoje pode ser
classificada em Utrés tipos @& saber: tubular, ponocoque e

sSEMi ~MONOCOqUE «

a) ESTRUTURA TUBULAR :
A fuselagem de estrutura tubular é feita geralmente de
tubos sem costura de aco cromo-molibdénio ouw mesmo  de
liga de aluminio. Estes tubos 530 soldazdos de maneira =
formarem uma estrutura trelicada, a qual serd revestida
com chapas de liga de aluminio ou com teld de algodio

mercer izado.

‘

Este tipo de estrutura, mostrado na figura 12.29,
apresenta seus tubos soldados de tal maneira 3 ofereceren

maior rigidez ao conjunto, aue deve ﬁuportar todos  os
esforcos produzidos durante o voo. 0 revestimentooneste
caso contribui muito pouco ou quase nmda pnﬁa a rigidez

da estrutura e por isso esta € chamada de¢ estbutura com
revest imento n3o trabalhante.

FINDAFR - oaa. M8 '

]I.’].'_'_'_;'r;’”r"!""!““"“'"‘..........------




39

reforcador
longttudinal

cavernas

anteparo

longeron Y

g F1GURA 12.27 - Estrutura semi-monocoque.

A figura 12.28 ilustra os componentes estruturais do
caorpc de um ayifo moderno.

P N ey
LY 4 -‘\95‘;\
IO

SN

<-' \55:%

FIGURA 12,28 - Estrutura de um aviso moderno.

A fuselagem ¢€ toda metdlica, semi-monocoque,
de trés partes principaist o nariz, a cabine € o cone de
cauda. A& célula, como € chamada a fuselagem, € composta
por “longerond?, anteparos transversais, perfis moldados
e vigas de appio; todos eles fabricados em liga de
aluminin. A fuselagem, em toda sua extens3o, tem um
revestimento de chapas de aluminio e dispde de portas
escotilhas & Jjanelas projetadas de modo a permitir a
pressurizacdo da cabine, em qualquer situac%o de voo.

constituida
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c) ESTRUTURA SEMI-MONOCOQUE

FIGURA 12,25 - Estrutura tubular. .

ta, maig facil

A estrutura em tubos soldados € mais bara
de construir, porém menos eficiente, isto &, com baixa
relacio resisténcia/peso, sendo! utillzada apenas €m
avides esportivos leves, utilitdrios e ultra-leves.

ESTRUTURA MONOCOQUE .
A fuselagem em estrutura monocoque € usada na maioria dos
avides de pequeno porte & classificada. como sendo d&
revest imento trabalhante. Esta fuselagem apresentada nz
figura 12.26 ¢ semelhante a um  tubo dé parede fFina de

grande diametro.

revestimento

caverna

anteparo

FIGURA 12,26 - Estrutura monocoque.

.

Todas as tensBes s3o resist jdas pela chapa do
revest imento, a qual ¢ de metal; nos avites antigos, o
revest imento era composto de finas chapas de maddira.
Esta estrutura tanbém apresenta anéis verticais on
cavernas, as quais servem, principalments, pira. dur forma
w0 conjunto. A seclo transversal dar fuselagem variz
consideravelmente, podendo ser redonda o@ aproximnadamnent €

oval.

A fuselagem em Ccasca Integral & mais | trabalhosa para
construir, porém muito mais eficiente, com boa relagio
resiténcia/peso e aerodinamicamente superior.

.

A estrutura tipo semi-monocoque € semelhﬁmte aomonocogie,
porém possui  mais um  membro estruturall para, aumentar &
gua resteténcia. Este membro se &stende 20 longo  da
fuselagem ¢ ¢ conhecido por longarina “ou “longeron’ . &
figura 12.27 llustra este tipo de fusclagen,

' '
'

FINNAFR = odp. 29

2 e 06060 6 oo oac o o

rTORPRYS®

TrTPRPERTY



Neste caso, toda a estrutura do avido deve ser estanque &
R - todas as Jjung¢des devem ser vedadas, de modo a manter a
o ) pressan.diferencial interna em qualquer altitude de vo0.
A vedageo da estrutura recebe o nome de selagem (ver
figura 12.29). e T

SELAGEM

FIGURA 12.29 - Selagem.

Nas regides do corpo do aviio onde existem portas,
danelas, ou escotilhas, o chapeamento € reforgado com
chapas e anéis reforcadores (espécie de PEqueEnas
cavernas), 0s quais restituem a resisténcia de todo o
conjunto da fuselagem, como ilustrado na figura 12.30.

cavernas

chapas e anéis
reforcadores

- " FIGURA 12.30 - Chapas e anéis de reforco.

12.5 A EMPENAGEM

s 1i2.5.1 ESQFORE{OS E[ CARACTERISTICAS FUNCIONAIS DA
EMPENAGEM

A empenagenm, gssim como  as asas, € a parte do aviio cuja

principal funciio ¢ gerar for¢as aerodindmicas, basicamente
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Para promover o controle da atitude do avifio, ¢ d& sua
trajetoria. _ ;

Como jd sabemos, uma empenagem padrio apresenta superfici=s
horlzoqtais (estabilizador horizontal e profundoy) €
superficies verticais (deriva e leme de diregdor, COMD
podemos visualizar na figura 12.34. l

estabilizador
horizontal . '

FIGURA 12.31 - Empenagem padrao.

Devido as forc¢as aerodinf@micas, as superficies da empen’agem

1 . ficam sujeitas, principalmente, a esforgos de flexdo, sendo
estas de maior intensidade quando da deflexio das
) superficies de controle: profundor € leme de direcio.

Como podemos observar na figura 12.22, a empenagem encontra-
‘ se geralmente fixada =ao cone de cauda da fuselagem @&
~ apresenta uma estrutura semelhante ao das asag do avido,
= compondo-se de longarinas, nervuras, perfis reforgadores &
revestimento.

FIGURA 12,32 - Estrutura de uma empenagem padrao.

- R
0 .
A figura 12.33 mostra com maiores detalhes a estrutura de
uma empenagem padrfio e suas partes componentes. L
(-] .
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ESTRUTURA 00
LEar of oIRIgRO

PEAFIL
EXTAUOADD

ESTAUTURA DO ESTABILIZADOR
» HORIZONTAL

FIGURA 12,33 - Detalhe da estrutura de uma empenagem padrao
. indicando suas partes componentes,

i2.5.2 TIPOS DE EMPENAGEM

H& vdrios tipos de empenagem, 0os quais sfo projetados de
acordo,com o tipo do avii&eo onde serfo instaladas, sendo ows
mais comuns: a empenagem padrio (que Jja& conhecemos), a
empenagem extra de duplo leme (figura {2.34(x)), a empPeEnagem
em "V Butter{-‘lyl(Figura 12.34(b)) & a =zmpenagem em “T7
(figura 12.34¢(c)) .

leme direito

: e
der'iva °
direita

derivi esquerda deriva,
estabiltzador
horfzontal leme
leme esquerdo
+ EMPENAGEM EXTRA EMPENAGEM
DE DUPLO LEME EM uTH
(a) ' ©
' <

“ EMPENAGEM EM
"V" BUTTERFLY

™

FIGURA 12.34 -hTipos d;Aempenagem.
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2.6 O TREM DE POUSO

12.6.1 CLASSIFICACZO DO AVIAO COM RELACAO AO TREM
DE POUSO .

O trem de pouso & a interface fisica que permite transic&o
do estado de v3o para o estado de repouso do avido € vice~
versa. Dependendo do meio onde 0s aviGes se apoiam, quando
em repouso, podemos classificda-los como:
"
a) AVIGES TERRESTRES
SXo aqueles que possuem trem de pouso QUE permite
operacdes de pouso, decolagem e taxiamento scbre o solo,
sendo quEe Nas OPEragoeEs €m gelo ou neve adaptam-se €squlS
no lugar das rodas. 05 avices terrestres podem apresentar
trés tipos de trem de pouso, que diferenciam-se pela
pPoOsiGcio das rodas: trem de pouso convenciconpal, trem de
pouso triciclo e trem de pouso biciclo.

1. Trem de Pouso Convencional
0 trem de pouso convencional é aquele que possili 0S
trens principais localizados & frente do centro de
gravidade do avi%o (C.G.) e uma pequena roda, chamada
bequilha, na parte traseira da fuselagem (ver figura

12.3%9).

« ———r A r————

FIGURA '12‘35 - Trem d.e p;auso convencional, ,

Os trens principais sRo aqueles que suportam a maior
parte do peso € do Impacto do avifo no'sclo, e &
bequilha tem a fungio de servir de apoio & promover o
controle direcional do avifio quando em movimento sobre

o solo. ¢

2. Trem de Pouso Triciclo o
0 trem de pouso tricicloe e aquéle que possui os trens
principais localizados atras do C.G. do aviZ%o e um
trem auxiliar localizado no nariz da aeronave {(ver

flgura 12.36.

FIGURA 12.36 - Trem de pouso triciclo.
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0 trem auxi'liar também tem, neste <caso, as mesmas
fungdes da bequilha citada anteriormente.

3. Trem,de Pouso Biciclo
O trem - de pouso biciclo & aguel® que possui os trens—
principrais, um a frente e outro atrds do C.G.do avi3o
(vef figura 12.37).

FIGURA 12,37 - Trem de pousoﬂbiciclo. ”

Como pode ser observado na figura 12.37, completando
este: sistema, existem pequenas rodas proximas as
pontas das asas para dar o equilibrioc lateral do aviao
no solo.

Os avidses também podem ter rodas simples, duplas (duas

"rodas) ou quddruplas (quatro rodas) nos trens principais,

e simples ou duplas no trem axiliar (ver figura 12.38).

trem ‘de pouso trem de pouso trem de pouso de
ce roda simples de roda dupla roda quadrupla

FIGURA 12,38 - Tipos"de trem de pousa.

Podem existir avioes que possuem mais de quatro rodas nos
trens princirais, o0s quais 30 chamados trens com rodas
miltiplas.

AVIGES AQUATICOS -

30 aqueles que possuem flutuadores no lugar das rodas e
que permitem operagoes de pouso € decolagem somente sobre
a agua, como ilustrado na figura 12.39.
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*F_IGURA 12.38 - Aviao aquatico.

Note pela figura 10.39 que os flutuadores apresanbzm um
rebaixo na parte inferior, chamado de . degrzn df
depressio, cuja finalidade ¢ melhorar o rendimento
hidrodindmico da asgronave, facilitando sua decolwgem.

A operacfo de pouso em Agua denomima-se amer iSSAgEN.

c) AVIGES ANFIBIOS
S%o avides que possuem trens de Ppouso Que permitem
operacdes tanto no sclo guanto em d@gua. . O -aerobot=
mostrado na figura 12.40 ¢ um tipo de aviZio anfibio, culz
fuselagem exerce a fungio de flutuador. .

FIGURA 12,40 - Aviao anfibio.

)
Como o casco do aerobote deve suporti-lo na dgua @
amortecer os choques na amerissagem, a estrutura da
fuselagem deve ser muito resistente € a su’d altura &
aumentada, a fim de que as asas € os motores fiquem a uma
distdncia razodvel da superficie da dgua. )

i2.6.2 ESFORGCOS E CARACTERiISTICAS FUNCIONAIS DO
TREM DE POUSO

O trem de pPOUSO & um elemento estrutural altamente
solicitado, pois deve receber o impacto do avi@o com solo,
na hora do pouso, € deve absorvé-lo de modo que o,.seu fzito
sobre a estrutura do aviic seja o minimo possivel. @&
aceleracio guase que instantdnea das rodas, no momento em
que tocam o solo, °do repouso até a ve]ocidéde:de pouso do
aviko, submetem a estrutura do trem de pouso A grandes
esforcos de flex8o. Além disso, os esforcos gerados durante
a frenagem também solicitam-—-no demasiadamente. Por iSso, =a

sua estrutura deve ser bastante robusta @ o3 preus altamente.

resistentes.
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A maioria “dos avides atuais apresentam trens de pouso
dotados de amortecedores hidropneumaticos, cuja finalidade &
absorver o c¢hogue durante o0 PoOusSO € @as vibracdes no
taxiamento. A figuras 12.41 ilustra um trem de pouso tipico,

utilizado 'na maioria dos avioes atuais de medio porte, € a5 -

s1as partes compomentps, que s%o0 a perna de forga, a tesoura
€ 0 conjunto da roda.

.
.

PERRA DE FORCA

CUBD DA RODA

. FIGURA 12.41 - Partes componentes de um
! . trem de pousa. a

A perna de forga é um tubo de aco que faz a ligagdo entre a
fuselagem (ou as asas) € cada uma das rodas. Ela € composta
de pois cilindros dotadoes de amortecimento (amortecedores).
A tesoura ¢ um dispositivo gque faz a ligacHo entre os dois
ciliindros da perna de forga € conserva os planos das rodas
paralelos a0 eixo longitudinal do avido.

0 amortecedor do trem, como Jja foi dite, ¢é do tipo
hidropneumatico, ‘on seja, funciona com odleo hidraulito maisg
gas comprimido (nitrogénio). 0 conjunto é formade por dois
tubos coaxiais, unidos de tal forma que possam se mover um
dentro do' outro e formar duas cidmaras distintas
internamente, como ilustrado na figura 12.42..

2
. o a esfera ’
. K (valvula) a valvula dificulta a
; permite a passagem do fluido
livre hidraulico
, passagem
do oleo
- o o
o oleo (fluido) RETORNO
. f[ﬁﬂc‘rﬁ-

FIGURA 12.42 - Amortecedor hidropneumatico.

-
Una c@mara, a inferior, & preenchida com dleo hidrdulico e a
putra, & superior, encontra~se cheia de gas. 0 principio de
funcionamento deste sistema ¢ o© seguinte: quando o avifo
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toca o solo, o cilindro inferior (o que contém & rqqa)
penetra no cilindro superior preso & estrutura do aviao,
fazendo com que o dleo seja comprimido = passe do ci}lﬁdFD
inferior para o superior, através de uma passagem restr{tat
ocorrendo desta maneira & compressio do  gas. Comu o 9us =
altamente compressivel, ocorre o amortecimento-do 1wmPACtO
das rodas com o solo. Cessado o impacto, o 9ds comprimido
tentarid provocar um violento retorno da haste, mas = vilvula

restringird imediatamente a passagem do dleo, .tornando O
retorno suave.

12.6.3 TREM DE POUSO FIXO

fAlguns avides, principalmente os de PEQUEND porce,
apresentam trens de pouso fixos, isto

&, que permanccem
baixados, quer

no solo ou em vio. O trem de pouso de mala &
0 tipo mais simples (ver figura 12.43). A estfulura desse
trem € uma simples 18mina de aco flexivel que, Jdﬂtamemt?
€om O pneu, absorve o impackto do pouso. O amortecimento &
bastante eficiénte, porém o avi%o tende
pPOuSO ndo € feito suavemente.

pneus de baixa: pressao

FIGURA 12.43 - Trem de pouso tipo mola. )
| ;

Em outros aviBes, a estrutura do trem de pouso & rigida e
articulada, sendo o amortecimento realizado pPor meio de
grossos aros de borracha, como ilustrado na figura 12.44.

aros de borracha

"FIGURA 12,44 - Trem de pouso com amortecimento atraves
de aneis de borracha.

No pouso, o trem abre-se esticando os Aros
qual absorve o impacto com o solo. O0s amertecedores. de
borracha, que poden ter a forma de aros ouw de discos, estio
se& tornando gradualmente obsoletos

de borragcha o
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12.6.4 TREM DE POUSO MSVEL

0s ‘trens + de pbuso méveis sHo agueles quie podem ser
recolhidos no interior da estrutura da aeronave quando-emn—————
voo, evitando assim o arrasto provocade pelo fluxo de ar
incidindo sobre eles. Podem ser classificados em dois tipos:
trens de pouso retriteis e trens de pouso e=scamotedveis.
a) TREM DE 'POUSO RETRATIL
O trem de pouso retrdtil é aquels que, gquando recolhido,
. fica aparcceonde parte das rodas, nfHo s& escondendo
totalmente, como ilustra a figura 12.45.

' FIG:URA 12,45 -Tr:m de pouso retratil.

b) TREM DE POUSO ESCAMOTEAVEL
C trem. de pouso escamoteavel € aquele que, quando
recolhido, fica totalmente engastado dentro da estrutura
da aeronave, nHo aparecendo qualquer vestigio do MESmMO
(ver figyra 12.46).

trem de pouso
. recolhido

. FIGURA 12.46 - Trem de pouso escamoteavel.

05 trens ‘de  pouso retriteis ¢ escamotedve:s possuem
mecaniemos que  permitem a  extensfo e a rebracio das rodas
mediante atuag3o de motores elétricos oy cilindros atuadores
hidraulicos. 0O sigtema £ composto de travas de seguranga
PRF®.POEICRO do tf?m recolhido € extendido, ar®iamento de
emergéncra por gravidade £ indicadores de posi¢ao do trem de
pouco, variango de aviio para aviSo. Normalmente os trens
sS40 travades em Ccima e em bai: ROr acHo wmecanica,
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utilizando principgalmente molas, & destravados Ppor
hidraulica. A figura 12.47 mostra um trem de pPOuUsSC
escamotedvel em trés posicoes diferentes. 8

azldo

FIGURA 12,47 - Sequencia de recolhimento de um trem de pouso.

1i2.6.5 CONJUNTO DAS RODAS

O conjunto das rodas tem a finalidade de permitir a rolagem
do avifo sobre o solo e sua frenagem. AsS 'SUls partes
principais sio o pneu, a roda e o freio. ! b ‘

a) PNEU

Os pnens usados em aviaglo s8o semelhantes aos usados Nos
automdveis, porém, s3o mais reforgados. O pneu do aviao &
ium dos mais fortes e resistentes pneumat icos Jd
fabricados. Ele é feito para suportar altas velocidades &
pesadissimas cargas estdticas e dinamicas. 'Por exemplo,
cada pneu do trem de pouso princiral de um aviao
quadr imot or ¢ requisitado a suportar velocidades de até
456 quilémetros por hora, tanto gquanto cargas estdticas &
dindmicas de 22 a 23 toneladas. :

0s pneus podem ser do tipo dotado com ciAmara de ar o4 Sem
cimara, € para funcionarem eficientemente devem sotar
calibrados com a pressio recomendada pelo fabricante.
Dissecando um pneu de avifo, vocé encontrara Varias
canadas de diversos materiais que compiem A BUR
estrutura, como ilustrado na figura 12.48.

= AMOATECEDOAES

AEFORCO DA BANDA -
DE NODACGEM c e
LINNER

CANCACA G

CALCANMAR ' .

00 TALAO

UNHA DO TALAQ' ,
7

COSNL-TALAD TIRAS DE INCHIMENTO L

“FI1GURA 12.48 - Anatomia de um pneu. _

. .

M# primeira vista pode parecer Estranho, wmas o penus
quando gastos sfo retirados e recduchutados para serem

,' .
! 0
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c)

reutilizados: o processo de recauchutagem utilizado &
altamente seguro e eficiente, sendo o pneu recauchutado
t3o seguro e resistente quanto um nove. A recauchutagem

s0 nfio € realizada quando o pneu & solicitado a esforcos— -
Aanormais durante o pouso ou a decolagem, havendo um
controle muito rigorouso. Mesmo que uma inspe¢do visual
n3o revele Problemas, os pneus podem ter sofrido danos
internos, o  que resultard numa falha prematura e,
Portantp estes s3o condenados.

RODA

As rodas sdo confeccionadas de liga de aluminio e dotadas
de alojamento para o conjunto de freio. Para facilitar
sua desmontagem e montagem no pneu, o cubo da roda &
dividido em duas phrtes (ver figura 12.49).

L]
’ . parafuso_
de fixacao Jney
semicubo
anel de anel de
3 vedacao
anel de vedqcao ),
vedacao, | - anel de semicubo
\ vedacao ! i porca_de
AR ' 7 fixacao
O valvula de | Y /
fuss enchimento / b L)
usivel S
témicn. semicubos /
. valvula de
enchimento
FIGURA 12,49 - Conjunto da roda.

@uande 0 pneu é do tipo sem cldmar’, existe no cubo da
- roda uma vialvula de enchimento. Alguns cubos sio
equipados com fusiveis (geralmente em nimerc de trés em
cada um), 0s quais tem a finalidade de esvaziar

lentamente o pneu, caso haja SUPEraquecimento, o que pode
ocorrer quando no uso demasiado dos freios.

FREIO )

Existem dois tipos principais de freios:

o freio a tambor
€ 0 freip a discou

0 Freiq' a tambor, ilustrado na figura 12.50, &
constitexido por um tambor (de formato semelhante a uma
panela) que glra junto com a roda. Quande o freio é
aplicado, duas sapatas ou lonas atritam—-se contra o lado
interno do tambor, provocando a frenagem da roda.

tubo hidraulico .
- tambor "
sapatas \

, &

o " FIGURA 12,50 - Conjunto de freio a tambor.

S —-
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Como pode ser observado através da figura 12.3%, @
mecanismo do freio 3 tambor £ relativamenits SImplEs.
Quando ele se encontra em repouso, uma mola nio permits
que as sapatas encostem no tambor: guando o piloto apLica
os freios, o flujdo hidrdulico € pressionada. atraves de
um tubo, fazendo o cilindro do freioc comprimir &S SRPALRS
contra as paredes deo tambor. g

o cilindre comprime as
sapatas contra o tamtor

sapatas
FREID A\ tambor ERELQ :

LIVRE ' APLICADO saba
Svepon \ (& " tambor
I folga entre 2 ( { 8 ) T/ .

. sapata e o tambar e
rotacae rotacao

FIGURA 12.51 - Funcionamento'do freio a tambor.
! :
0 freio a disco ilustrado na figura 12.52 & jconztitu:rdo

por um disco que € preso ao cubo, girando Juntamente com
a rodd.

tubo
hidraulico

FIGURA 12.52 - Conjunto de freio a disco.

Como podemos verificar pela figura 12.33, quande o rilato
aciona os freios, o fluido hidrdulico faz com que as
pastilhas, que ficam em ambos os lados do disco, fagcam
pressio sobre este, provocando a frenagem da +aoda.

. FREID :
Fl\E,W pinca APLICADO

3 disco preso
disco livre pelas pastithas

FIGURA 12.53 - Funcionamento do freio a disco.’,

' . '
0 disco de freio possdui peauenas orificios g -fendas que
permitem a dilataclo da wmesma & a dissipacdo do calor

causado pelo agquecimente no uso dos freios. )

FUNNAFR - pda. 232

“A“‘A“-“\-‘



O sistema "de freic das rodas principais tal coamo a de um

AaVIac  cowo o Xingd, comprecende dois circuites, coma
- tlustrado ssquematicamente na figura 12.54: o normal e o de
emergénciarestacionamento.

I UBLS W e
T

FIGURA 12.54 - Sistema de freios do aviao "Xingu".

O0s dois circuitos operam com a energia hidraulica fornecida
pelo sistema de alimentac8o e geracfo, que serd visto no
capitulo podterior. O circuite do freia normal € comandada
hidraulicamente pelos cilindros mestres colocados sob os
pedais de .comando do .eme de direcio. O circuito de
energéncia/estac ionanento € comandado mecanicamente por uma
alavanca. O0s freios recehem pressio dos circuitos normal e
de emergéncia, através de linhas independentes que ficam

., isoladas entre si Por meio da valwvula de prioridade,
instalada no conjunto do freio.

Alguns tipos de avibes como o Brasilia e o CBA-123 “Vector”
possuem um sisztema anti-derrapante denominado Ant i~Skid, que
permite o giro das rodas case os freios sejam demasiadament @

, aplicados. Este sistema permite a drenagem do dleo dos .
cilindros atuadores dos freios, fazendo com gque a roda
freiada " seja liberada parcialmente caso esta trave
(derrapagem).
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i3 SISTEMAS

13.14 INTRODUCXO T

Sistema € .0 nome dado a um conjunte de equipamentos que ou
sdo interligados entre si ou té&m uma fung3o comum. Os
avides apresentam varios sistemas, uns mais importantes que
outros € que sio responsaveis ou pelo controle e orientacio
da aeronave no at € no solo, ou pelo conforto e apdio
interno a tripulagio.

Neste capitulo iremos apresentar em linhas gerais os
sistemas principais de um avilo.

13.2 INSTRUMENTOS

Dada a limitacZo dos drgioc dos sentidos humanos em perceber
com precisfo as miltiplas e variadas condigdes, tanto do
meio fisico como em lidar com os complicados mecanismos ‘que
equipam um avifo moderno, tornou-se indispensdvel que tal
deficiféncia fosse suprimida por algo que medisse e indicasse
com precisfo certas grandezas fisicas. Dai o aparecimento de
determinadgs instrumentos que, instalados a bordo dos
avites, nd3o sé garantem wuma indicagio precisa, mas através
de utilizaglo criteriosa, asseguram maior seguranca do aviZo
e economia’'de seus numerosos equipamentos e proporcionando a
realizacdo de vios mesmo em condicGes atmosféricas adversas.
A maioria dos instrumentos esta instalado no painel de
intrumentos localizado na cabine de comundo do avifo, onde a
tripulascio pode visualiza-los. A figura 13.4 mostra o painel
de instrumentos do avifo Bandeirante.

PADE. MOVEL 1O PILOTO

PADNEL [E ALARES ’"35‘HNG& PADEL MVEL 20 CO-PILOTO
COMSTIVEL bex.

INT. BOBA

OWT0 E DD,
g o
. HipkAles PRESSIO HIDRAULICA 005 FLAPES

FIGURA 13,1 - Painel de instrumentos do avido Bandeirante.
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0s instrumentos foram agrupados, por analogia de funcao ou
pelo sistema a que pertencem, da seguinte forma:

- instrumentos de wvdo, :
- instrumentos de navegac@o,
- instrumentos do motor e

-~ instrumentos diversos.

13.2.1 INSTRUMENTOS DE V50
Os instrumentos de vdéo fornecem ao piloto as - condicdes
necessdarias para o controle do avi3o durants o vbo. Ests
grupo € constituido pelos seguintes instrumentos:
velocimetro, altimetro, indicador de razic .de subida,
indicador de atitude e indicador de curva e inclinacio.
l .. .
a) SISTEMA PITOT/ESTATICO
O velocimetro, o altimetro e o indicador de racz8o0 de
subida fazem parte de um sistema chamado de Sistema
Pitot/Estatico ou Sistema Anemométrico. Existem dois
tiros de configurag3o deste sistema. Um -deles € ©
representado esquematicamente na figura  13.2 = €
composto, além dos instrumentos citados, por duas tomadas
de press3o estdtica e um tubo de Pitot. As tomazdas de
pregsio estdtica tém a fun¢io de captar a pressio
estdtica € o tubo de Pitot tem a fun¢io de captar a
pressao de impacto do fluxo de ar' relativo,
respectivamente. Estas tomadas de pressdo sid instaladas
na superficie externa dos avifes: o tubo de Pitot
geralmente é fixado na fuselagem ou na asa dos aviodes €
as tomadas de press3o estiatica geralmente na fuselagem.

VELOC et TRO

tomades ge
Pressio estatiss

FIGURA 13,2 - Sistema anemométrico com tomadas de pressao
estatica e pressao total separadas.

‘

Dutos interligam as tomadas estaticas e o tdbo de Pitot
aos instrumentos de v8o! as tubulagGes que se comunicam
com o tubo de Pitot recebem o nome de linh3d de pressio
total e as que se comunicam com as tomadas de pressio

estatica, de 1linha de pressio estatica. O velocimetro & °

Interligado ao tubo de Pitot e 'as tomadas de pressio
estdtica, enquanto que o altimetro ¢ o indicador de raz=3o
de subida sHo interligados somente &5 tomadas de pfess3o
estatica. l i
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A outra 'configuragio do sistema de Pitot/Estatico, a gqual
€ representada esguematicamente na figura 13.3, apresenta
o tubo de Pitot com tomadas de pressfo estatico

incorporadas (tubo de Pitot estatico).

wdo ge %
Pitot-Estatico, pressio de impacts

Pressao estitica

ALTINETRO

b IND. RAZAD SUBIDA

FIGURA 13.3 - Sjstema anemometrico com tubo de Pitot-Estatico.

Os aviﬁgs geralmente apresentam o sistema anemometrico em
duplicata, sendo um conjunto de instrumentos (composto
por um ‘velocimetro, um altimetro € um indicador de racio
de subida) localizado no painel do piloto e outro
conjunto’'no painel do co-piloto (ver figura 13.4).

¢
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Tal redundidncia prima pela seguranga, garantindo que haja
um acompanhamento das condigoes de voéo tanto por parte do
piloto como do co-piloto € a garantia de uma alternativa
de referéncia caso ocorra pane num dos conjuntos. '

i. Velocimetro
0 velocimetro & o instrumento que indica 2 velocidage
do fluxo de ar, isto &, a velocidade com que © aviao *
se desloca através do ar. Ele € um ‘instrumento
anemométrico que trabalha com a diferenga antre @&

pressio de impacto e a pressiio estatica captadas pelo |

tubo de Pitot- Estitico ou pelo tubo de Pitot & pelas
tomadas de pressio estdtica respect ivamente. 0
velocimetro pode ser de vdrios tipos porém O mais
usado em aeronaves & mostrado esquematicamente nNaA
figura 13.9, onde podemos observar suas partes

compomentes. '

FIGURA 13.5 -_:Ve']cfdmetro.

Basicamente cste velocimetro € composto por uma caixa

hermeticamente fechada, uma capsula anerdide, um
ponteiro, um mostrador com escala graduada & um
mecanismo que transmite o movimento . da capsula

anerdide ao ponteiro.

A cdpsula anerdide (ver figura 13.6) & egsencialmente
o elemento que esta presente em todos os instrumentos
anemométricos do avifo. Ela € uma camara geralmente
metdlica € que apresenta a propriedade de se expandir
o se contrair quando a Pressiao no sewu interior ¢
maior ou menar que no seu exterior respectivamente.

entrada de pressao

capsula

FIGURA 13.6 - Capsula anerdide. .
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0 principio de funcionamente do velocimetro mostrado
na figura 13.5 é o seguinte. A pressio estdtica €
transmitida ao interior da caixa hermeticamente
fechada, enquanto que a pressic de impacto € levada ao
interior da capsula anerdide. Como sabemos a pressao—
de impacto €& a soma da pressio dindmica e a press3o
estdtica do fluxo de ar relativo. Portanto havgra uma
dilatac%0 da capsula anerdide devido = pressag de
impacto ser maior que a Pressio estatica; esta
diferenca ¢€ a press3o dindmica. Como a pressdo
dinaimica estd intimamente relacionada com a velocidade
do fluxo de ar, esta dilatagio € transmitida pelo
mecanismo de transmiss3o para o ponteiro que indica,
numa escala apropriada, a velocidade deste fluxo, ou
seja, a velocidade da aeronave.

"2« Altimetro
O alt.imetro & o instrumento que possibilita a medigcio
da altitude de véo do aviZo. Como sabemos, a pressio
atnosférica diminui a medida que a altitude aumenta. O
altimetro ¢ wum Instrumento anemométrico sensivel &
variagio de pressio atmosférica com a altitude. A
pring'ipio, o altimetro @& um instrumento muito
. semelhante ao velocimetro, como pode ser observado
. comparando-se a figura 13.7 com a figura 13.5.

PRESSAQ
ESTATICA

FIGURA 13,7 - Altimetro.

A diferenga reside no fato de que no altimetro a caixa
hermeticamente fechada recebe em seu interior a
press3o vinda das tomadas de pressio estatica, e que
na capsula aneroide a pressio do ar no seu interior €
constante ¢ igual & pressio atmosférica padr3o ao
nivel do mar. A medida que a meronave sobe, a pPressio
no interior da caixa hermética vai se tornando cada
vez mgnor ‘€, em consequéncia, & cdpsula aneroide vai
se gxpandindo. O movimento de expansio da cdapsula &
transmitido para o ponteiro que indica numa escala

localizada no nmostrador do instrumento a altitude do
aviap.

] -
A figura is.é(a) ilustra wum altimetro com trés

pontéirns: um ponteiro faz um volta completa a cada
1.000 pés de altitude, outro a cada 10.000 pés € O
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ponteiro menor, ou marcador, completa uma volta 2 (
100.000 pés, se o instrumento atingir tal altitude. 0 {
altimetro de trés ponteiros € relativamente facil de q
ser mal interpretado, porque o ponteiro menor €
facilmente encoberto pelos outros dois. For isso 0S5 (
modelos mais recentes de altimetros substituiram O (
pequeno ponteiro por um marcador e um setor listrada, (
que desaparece por tras de uma cobertura numa
determinada altitude (ver figura 13.8(b)).° ‘ (
, "

R ’ I [
{a) altimetro com (b} altimetro
tres pionteiros_» moderno

_FIGURA 13,8 - Tipos de altfmetro.

Existem também altimetros codificadores 08 Qquais
transferem as informagoes de altitude ao transponder,
que as transmite para as estagdes de terra, como sera
yistc mais adiante.

3. Indicador de Raz3o de Subida
Este instrumento & também conhecido pelos seguintes
nomes: indicador de velocidade vertical; indicador de

razdo de subida € descida: indicador. de regime
ascencional; varidmetro e climb. Assim como (a]
alt imetro, este instrumento est3d baseado no principio

de que “i medida que a altitude aumenta, a pressao
atmosférica diminui”. .
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A figura $3.9 mostra um inditador de razSo de subida e
. seus componentes basicos.

de +Fluxo calibrado, uma cdpsula anerdide & um
mecanismo que transmite os movimentos da capsula para
um ponteiro que percorre uma escala apropriada. A
: caixa hermética estd conectada & linha de pressSo
estatica, o Qque pProporciona que a Pressao no seu
interior seja sempre igual 2 pressio atmosférica
locai. A capsula estd encerrada no interior da caixa
hermética e também estda conectada & linha de pressio
estdatica, porém um restritor de fluxo calibrado
Provoca um retardo na variacdo da pressio no interior
da cdpsula anerdide em relacio a press3o no interior
. da caixa herm{tlca. Consequentemente, aparece usa
d:ferenca entre as press%es no interior e no exterior
da capsula anerdide quando a aeronave estd realizando
um voo ascendehte ou descendente.
A medida que o aviZo ganha altitude, a pressio dentro
da caixa hermética vai diminuindo e a press3c no
interior da cdapsuila também vai diminuindo, porém a uma
razdqg menor que a da caixa, devido ao restritor de
fluxQ. Como resultado a cdpsula se expande, fazendo
com que o ponteiro indique a condi¢3o de subida “UP”
(ver figura 13.109(a)).

aeronadve subindo 2eronave descendo

(a) (b} .

FIGURA 13.10 - Indicacdes do indicador de razac de subida.

A figdra 13.49(b) ilustra a condicic de descida. A
Press3o no interior da cdpsula aumenta a uma razilo
menor 6o gque no sel exterior. Como consequéncia, a
cdpsula se contrai, fazendo o ponteiro indicar a
condic3o de descida “DN” (DOWN). °

A escala deste instrumento estd dividida em pés por
minuto (ft/min).

b) INDICADOR DE ATITUDE )

O indicador de atitude €& wum instrumento que da uma
referéncia da posic3o do avifSo em relagio & superficie da
Terra € & conhecido por vdrios nomes: indicador de véo,
giro wvertical, horizonte artificial, indicador de
harizonte, e indicador de atitude.

A confusio causada pelo efeito de aceleragcdes e
desaceleracdes sobre o piloto foi a causa primordial da
lnvestngacﬁo e construc3o deste instrumento. Ao voar

.

e FUNDAER - piq. 243

O instrumento consiste essencialmente de um restritor .



p——

dentro de nevoeiro, escuridio ou mesmo €M alturas
elevadas, ©0 piloto ndo tem como S€ inteirar das
inclinacses feitad pelo avifo e é evidente qué necessita
de um instrumento que lhe informe 2 atitude de V30; Y
indicador de atitude fornece ao piloto informagoes
relativas a atitude assumida pela aeronave €m relagido, aos
eixos referenciais e indica apena’s 0S movinentos
rotacionais de rolamento e arfagem.

0 mecanismo deste instrumento consiste de  um pequeno
conjunto de rotor giroscépico, colocado de wmodo que O
eixo do rotor fique na vertical. O giroscépio ou giro &
um mecanismo constituido por uma massa girando em alta
velocidade, usualmente um disco fix a um - eixo, au€
possui a tendéncia de manter invaridvel a oriientagdo do
sey eixo de rotagio, como indicado, na fFigura 13.11.

FIGURA 13,11 - &froscopio.
o eivo do rotor do giroscépio estiver
se niAo  houver gqualquer
permanecera nesta
movimento de

Num avido, se
direcionado na vertical e
restrigio ao seu movimento, este
direcio mesmo QuUE a KEronave execute um
rolamento (ver figura {3.42) ou de arfagem.(ver figura
13.13). 0 indicador de at itude aproveita-se

essencialmente disto.

Lp——cya.

’ F-[G‘[jRA 413_12 i é;np.t;rtnméntd do g-h:si:su;b ;:om”ge’l-aci‘o. 30
. movimento de rolamento de um aviao. '

FIGURA 13,13 - Comportamento do giroscopio com relacao 20
movimento de arfagem de um aviao.
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d A figura 13.14 mostra os clementos internos de um
) indicador de atitude movido a ar. Note que o rotor €&
forcado a girar devido a um Jjato de ar comprimido

&K ! injetado tangencialmente a0 didmetro do rotor que possui

pequenas saliéncias. 0 eix de rotagio do rotor—&
= sSusSpENsc por um  sistema de aneis de fixagao que

- Y possibilita ao giroscépio mover—-se livremente em qualquer
diregdo. :

o

. -FIGURA 13.14 - Indicador de atitude movido a ar.

Existem também indicadores de atitude elétricos como O
que esta mostrado na figura 13.i5. Onde o rotor do
giroscdpio & acionado por um motor elétrico.

FIGURA 13.15 . Indicador de atitude elétrica.

As peqhenas. asas finas no painel do Jinstrumento
representam o avi%o € movem-se junto com ele, pois ©
indicador de atitude se encontra fixo no painel do avido.
Quando @ avidao realiza algum movinmento de rolamento e/ou

L
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arfagem, © movimento relativo do rotor, que mantem
invaridavel seu eixo de rotagio em relagio a carcaca do
instrumento, ativa a barra horizontal que representa~0
haorizonte artificial, indicando a atitude do aviao
conforme ilustrado nas figuras 13.46.

PEELRRRREAERRARRARARARRAAAANANAARARRRRKRA

,_,_/ e By \\SP
! L e AT

o:mconamumm . *

O GIRQ PERMANECE CONSTANTEMENTR
APRUMADO DURANTE AS MANOBRAS

Indicacoes do indicador de ii?iﬁaéi'"

. :

c) INDICADOR DE CURVA E INCLINACRO
0 indicador de curva e inclinag8o € basicamente unma
combinag3o de dois instrumentos: um indicador de curva e
um indicador de inclinagio. Consiste, na realidade, de
dois instrumentos independentes montados numa _mesma ’
caixa, pois. o piloto faz uso deles conjuntamente quando
necessita realizar uma curva. A figura 13.17 mostra. este

instrumento e seus componentes basicos. \
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o BIREGAD DA CURVA
(ESQUERDA)

CENTRALIZADCIA

FIGURA 13.17 - Indicador de curva e inclinacao.

O ponteiroc juntamente com o conjunto giroscdpico que o
aciona constityi o indicador de curva, 0 tubo de vidro
curvado com uma bola dentro € o indicador de inclinagSo.
© indicador de curva utiliza a caractericstica do
giroscodio de manter invaridvel a deregio do seu ecixo de
rotacic € a caracteristica de precessio. A precessio
constitui-se no seguinte: quando um giroscdpio tem selul
elizo de rota¢io mudado devido a aplicacfio de uma forga,
este responde & esta mudanga girando sobre um plano
perpendicular a dire¢iao de mudanca do eixo de rotagfo do
rotor. .Tal fendémeno pode ser entendido atraves da
visualiza¢8o da figura 13.i8: se girarmos a m%o0 no
sentido jndicado, o vrotor reagira girando num planc
perpendicular ao do movimento da m3o. :

.

anel ' rotor °
"
4 [
N
- suporte
. precessao

FIGURA 13,18 - Precessdo.

Enquanto o aviio estiver em vdo horizontal em linha retxa,
o rotor do giroscdépioc permanecerd na horizontal. Quando o
avido se inclina & realiza uma curva, o giroscépio também
se inclina, tanto para manter a dire¢8o de seu eixo de
rotagio como devido a precessio. 0 lado da inclinaglo do
giroscipio depende da direcXo da curva. Se o aviZo faz

1
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uma_curva para a direita, o giroscépio inclina-se para &
esquerda, se a curva € para a esquerda, O  giroscopio
inclina-se para a direita. Um sistema de articulacdo
transmite este movimento relativo do gifoscopio a0
ponteiro o qual se inclina indicando ao piloto a rapide=
com qQue o0 avido faz a curvad gquanto maior A inclinagao do
pungeiro, maior & a velocidade da curva realizada pelo
avifo. ;
‘

Quando o giroscépio se inclina, atua contra a tensfo da
mola centralizadora (ver figura 13.17). A tepsﬁo desta
mola ¢ ajustada de maneira gque a quantidade de desvio do
ponteiro seja exatamente proporcional ao regime da curva.
Egta mola tambénr devolve O giroscépio 2 posigao neutra
t% logo o aviXo volte & condigio de véo em linha reta &
horizontal. O amortecedor mostrado na figura 13.17 €
utilizado para controlar as oscilagdesz do conjunto
giroscopico. ,

0 indicador de inclinac%o ou inclinimetro ¢ ugili:ado
para saber se o avilo esta glissando ou derrapando
lateralmente durante uma curva € também para saber s€ O
avifo estda na posigci0 horizontal. O tubo dg vidro do
inclinémetro estd quase cheio de um 1liquido claro,
geralmente querosene, que Serve para amnortecer o
movimento da bola.

Durante uma curva inclinada pard o lado esquerdo pPor
evemplo, as forgas de gravidade e centrifuga .atuam sobre
a bola ao mesmo tempo. Se o avido € inclinado na
quant idade certa, realizando uma gurva coordenada, ambas
as forcas que atuam sobre a bola sfo. iguais e esta
permanece no centro do tubao (ver figura 13.49 (a)). Se ©
inclinac%o & excessiva, a gravidade predomina sobre a
forga centrifuga e a bola desloca-se para -Q lado da
glissada (ver figura 13.19(b)). Se a {nc}inacﬁo é
insuficiente, a forga centrifuga predomina cobre a
gravidade € =a bola desloca-se para o lado da derrapzgem
(ver figura 13.19(c)).

(a) CURVA COORDENADA' (b) CURVA COM GLISSADA (¢) ‘CURYA COM DERRAPAGEM

FIGURA 13.19 - Indicacdes do indicador de curva, derrapagem e glissada.
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13.2.2 INSTRUMENTOS DE NAVEGACZO

A ) Os instrumentos de navegac3o fornecem as informagdes e os
: k. recursos para a navegagio € orientac’o durante o vio._e
‘ compreendem basicamente os seguintes instrumentos: o

indicador de cursp, o indicador radiomagnético (RMI), o giro
direcional € a biussola magnética.

& a) BuUSSOLA MAGNETICA

= . A bissola - magnética & um instrumento que tem a fungio de
' indicar'so piloto a orientacio do avido com relagio a
dire¢do’'do norte magnético da Terra.

b) GIRO DIRECIONAL

O giro direcional & um instrumento que tem a mesma funcgio
da bissola magnética, mantendo uma referéncia direcional
constantg, porém utilizando para su’s indicagoes o
Principio giroscdpico da invariabilidade da direcfo de
rotac%o e um rotor. O giro direcional oferece uma
orientagcio mais precisa que a biussola magnética e fax
parte de um sistema chamado sistema giro direcional. O
principio de funcionamento deste sistema n8o sersd
'explicaqo por ndo se enquadrar no €scopo deste curso.

0 indicador de curso e o indicador radiomagnético (RMID
ser3o estudados na parte relacionada ao sistema de
radionavegagio.

13.2.3 INSTRUMENTOS DO MOTOR

Os intrumentos do motor fornecem diretamente indicagdes de
temperatura, rotaglo, pressio etc., das condigoes de
funcionamnento do = mesmo. Estas condigles devem ser
monitoradas para o controle do desempenho do motor. Apenas
citaremos os instrumentos principais do motor de um aviio
que sio:

- indicadores de temperatura,

- indicador, de tokque (no caso de avides a hélice),

~ indicador- de temperatura de oleo,

- indicador) de pressfo de dleo e

- indicador de rotagfo.
L

'§3.2.4 INSTRUMENTOS DIVERSOS

0 grupo de Instrumentos diversos € composto por aqueles cuja’
furncio no' avifa é avulsa, nio pertencendo a nenhum dos
sistemas principais que englobam as operagoes fundamentais
de vdo, nabvegaclo e desempenho mecinico do motor. Dentre
elesApodemos citar: mandmetros de oxigénio (Listema de
oxigénio), indicador de temperatura da cabine, indicadores
e presslo’ hidraulica (sistema hidraulico), reldgio,

indicador de pressdo da cabine, etc.
)
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i3.3 SISTEMA DE RADIOCOHUNICACZO E RADIONAVEGACAO

13.3.1 INTRODUCAO

Os sistemas de radiocomunicaciio e radionavegag8o fornecem
recursos necessarios para a comunicacio de uma 3eron
outras ou com estagdes de terra, e para orientagio e auxtilio
de navegacio em rota ou de descida por instrumentos;?
compreende também um sistema de radar meteoroldgico. Todos
os controles desses sistemas est3o geralmente situados na
parte central do painel principal de instrumentos na cabine
de comando dos aviGes. Estes sistemas s&o basicamén@e:

- sistema

- sistema

- sistema

- sistema

- sistema

- sistema

- sistema

- sistema

Como todos estes sistemas funcionam a partir de recepgao e
transmissio de ondas de radio, todos eles poO3SUEM SURS
antenas correspondentes e, portanto é interessante sabermos
localizar estas antenas, as quais s€ encontram fixadas na
superficie externa do avido. A localiza¢%0 destas antenas

n2o muda

identificda-las na figura 13.2¢ que mostra o aviao
Bandeirante com suas antenas.

o

os
ave con

de comunicaglo HF

de comunicagio VHF £

2 222929220 AaAdetattanandatnatddndasandana

ADF .
de navegag¢io VOR .
de aterragem por instrumentos ILS
DME (Equipamento Medidor de Disténcig)”:
transponder .

radar meteoroldgico " .,

mnito de wuma aerocnave para outra, por 1550 vamos

1 - Antena de HF § - Antena do VHF2

2 - Antena do VHF1 10 - Antena do Marker Beacon

3 - Antena "SENSE" do ADF2 11 - Antena do DME

4 - Antena "SENSE"™ do ADFl 12 - Antena de GS

5 - Antena YOR/LOC 1 e 2 13 - Antena do GS

6 - Antena “LOOP" do ADF2 14 - Antena AM/FM

7 - Antena “LOOP* do ADF1 15 - Antena ELT.

8 - Antena do Transpoader -

FIGURA 13.20 - 0 avido Bandeirante e suas antenas. ' .
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13.3.2 SISTEMA DE COMUNICACZO HF

0 sistema de HF. & um transceptor, isto €, um receptor e

transmissor que permite a comunicacio da tripulagio de_uma_——

REFOHRVE‘dDm outras weronaves ou com estagbes em terra

situados a longa distdncia, através de sinais de radio

modulados .em AM (Amplitude Modulation) ou em SSB (Single

Side Band). . ”
; |

13.3.3 SISTEMA DE COMUNICAGCZAO VHF

O sistema de rdadio VHF permite a comunicagio em fonia entre
avides em Y860 e entre o aviXo e estacﬁes em terra. 0 sistema
de VHF abrange a faixa de frequéncia de 118,00 a 135,95 MH=
separados em intervalos de 50 KHz. Os aviGes possilem dois
sistemas de VHF idénticos, cada um sendo constituido POr um
transceptor (receptor e transmissor) de VHF, um painel de
controle e uma antena de VHF.

0

O painel de controle é onde se seleciona, através dos botdes
apropriados, a frequéncia que se deseja utilizar e que &
mostrada numa janela indicadora de frequéncia. A figura
13.21 mostra o painel de controle 3i3N-2, utilizado no avido
Bandeirante.

S PWR - Lige o sistess

JANELA INDICADORA DA
OFF- dusligs o FREQUENCIA YHF-COMM
Z

Huu?
NAV TEST
M@)oae
7 oum -

dl

r""“ TEST
°
" Seleta 3 frequéncta Seleta a frequincia
de 1 em ] Wi no S0 ?g Xz 0o YOU - Ajusta o nivel
20 « 30 ¢igitos 49 ¢ 50 algitos de dudto

TEST - Inibe 0 circuito do_adafader
. permitinde a "H:UKIO com
tode relso de fundo.

FIGURA 13,21 - Painel de controle VHF (comunicacio) 313N-2.

Note que este painel possui duas janelas indicadoras de
frequéncia a Janela “COMM”, que mostra a frequéncia
seleciona d? para comunicagio, e a Janela “NAVY, que mostra a
Frequencla =€1€C10n1d1 para navegacio.

0s botoes gob cada janela si3o utilizados para seTecionar as
frequéncias . desejadas. A parte “NAV” do painel estd
relacionada . com o controle do sistema VOR que serad
apresentado 'mais adiante.
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13.3.4 SISTEMA ADF

O sistema ADF dos aviGes de hoje em dia compdem-se de dois
receptores de radio iguais e independentes denominados ADF1
e ADF2. Cada receptor opera na faixa de 190 a 17590 Kﬁz com
espagamento de 9,5 KHz e s3o usados nas seguintes. fungoes®

ao piloto a orientagio do

- como radiogonidmetro indicando
o em terra, @

aviZo com relagio a estagio emissora de radi
qual foi sintonizada;

j - como recptores auditivos de navegacio, podendo SEr

utilizados para obter dados de navegagao das estacoes de
radio apropriadas; .
- como receptores convencionais, permitindo & rgcepcao
auditiva de sinais transmitidos dentro de sua faixa de
iE frequéncias. ?

‘\ As informactes do sistema ADF sfo apresentadas geralmente en
A‘ dois indicadores radiomagnéticos (RMI's): wum lopalizado no
piloto e o outro no painel do co-piloto. A figura

%y painel do ‘
43.22 mostra um indicador radiomagnético 332C-10 Collins.

! ,

INDICE DE PROA . .

ffETTRTiNtReREREccecacaaann— I

TECLA SELETORA
ADF1/VORL
/
INDICADOR DE SELECAD TECLA SELETORA
DO SISTEMA n* 1 ADF2/VOR2 ° §

—F_RSURA 13,22 - Indicador radiomagnetico RMI-332C-10.

v

Cada indicador radiomagnético apresenta dois ponteiros, os
quais apontam para as estacoes de radio sintgnizadas: o
ponteiro de barra sinples aponta para a estaglo-sintonizada
no ADF 1 e o ponteiro de barra dupla para a estacio
sintonizada no ADF 2. Juntamente com os ponteiros, os RMI ‘s
possuem no mostrador um limbo mdvel que estd sempre alinhado
eixo magnético da Terra. Um tridngulo fixgQ no topo do
mostrador & a referéncia da proa do avifo, indicando no 6
limbo a diregio geografica para onde o avido estda se

movendo. A indicagfo dos ponteiros sobre o limba Fambém

fornece o rumo dos sinais das estagOes sintonizadas no ADF{ .

‘TEIIETEEER

com O

e ADF2 (ver figura 13.23). ' .
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L5,

o NORTE MAGNETICO
ESTACAO

ESTACRD
EMISSORA, M . EMISSORA
22 |0
B 2 i
N # E
NS i g
\\\ l /’ A
I

Sinal_proveniente &

“Sinal_proveniente da
pstacao selegionada
ADF2Z

estacao selecionada
ADF1

Direcoes
Relativas

INDICAUOR RADIOHAGETICO

. FIGURA 13.23 - Principio de funcionamento do sistema ADF.

0 indicador radiomagnético 332C-10 Collins tambén pode
indicar o rumo de estagdes de VOR (o sistema VOR serd
apresentado 'mais adiante) mudando-se a sele¢Ho PAara recepgilo
de YORL e VUOR2 através das teclas seletoras 1 e 2 mostradas
na figura 13.23 respectivamente.

Quando se deseja seguir para uma estagilo sintonizada deve—se
controlar o avifo de modo a fazer o ponteiro representat ivo
desta estagic coincldir com o tridangulo fixo no topo do
mostrador do RMI. A selegHo das estagles ADF1 ¢ ADF2 &
realizada np ,painel de controle ADF por neio dos botGes de

sintonia (ver figura 13.24, que mostra o painel de controle
ADF-614L~43 Collins) .

ADF - Xesta posicio o sistems funcions

como radiogoniometro automitico,

CHAVE SELETORA
DE Funcho

o (e

. ((iz00)
WQW“L@*

CD#I"DLI 0¢
0L UNE

. Salecio oe tone-1 ¢ tone-2
/

JANELA 1nmcmu
n: FREQUENCIA
Yts‘l « Taste do sfstems
. SELETORES DE FREQUENCIA
¢ Permiten selecionar o et
frequancia entrs 190 ¢
1750!)424105!-05”‘:

. FIGURA 13,24 - Painel de controle ADF-614L-13.
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Cada sistema ADF possui duas antenas para rﬁcepcgg dos
sinais de vradio: a antena “LOOP” e a antena SENSE” (ver
localizaglo destas antenas na figura 13.20).

13.3.5 SISTEMA DE NAVEGACZO0 VOR

O sistema de navegacio VOR fornece orientac8o de navesacao
em rota para as aercnaves através de estagbes de radio em
terra apropriadas. Estas estagdes operam na 'faima de
frequéncia de VHF entre 108,00 a 117,95 MHz e sfo auto~
identificadas pela transmissio de um grupo de trés letras
em cddigo morse ou, em alguns casos, por modulagio de voz.

As estagfes VOR produzem um numero infinito de'cqrsos que
podemos imaginar irrFadiando da estac%o como os raios de uma
roda de bicicleta irradiam do respectivo cubo. Estes cursos
s3c conhecidos por radiais e identificamwse -pelos
respectivos valores magnéticos ou rumos magnéticos medidos a
partir da estaglc e orientados de acordo com O €SqUEMNA da
figura 13.2%5. ' )

PRRRRRRRERERRRRRERRARERARRAANAARANAANARARRRRRARR

WORTE MGHETICO

"\._,ﬂnd e fare vartivel
tinal de referéncia
aixinos posftives da cicle

- F_IG-JR;\”IBI.ZS— - Radfals de e estacio VOR. .

A secio receptora do avifio determina qual radial & aeronave
estd seguindo devido ac sinal caracteristico de cada uma
delas. A radial ¢ determinada pelo &ngulc medido entre o
norte magnético da Terra e o avido com relacfo a uma estagio
de VOR. Além disso, a se¢do receptora tambeém determina se a
aeronave estd seguindo para ou distanciando-se de uma
estagio VOR sintonizada e o desvio da trajetdria do aviZo
com relagdo a uma radial pré-estabelecida desta estagfRo. As
informagdoes do sistema VOR s&o apresentadas geralmente pelos
indicadores radiomagnéticos € por outros dois instrumentos
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chamados indicadores de curso: um instalado no painel do
Ppiloto € o outro no painel do co-piloto.

Os RMI'’s "~ {ver figura 13.22), como ja foi mencionado, podem
ser utilizados para indicar as diregoes reclativas de duas - —

estagoes VOR: o ponteiro simples indicando a estacio
sintonizada no VORH o ponteiro duplo indicando a estacdo

sintonizada no VOR2 tos avites geralmente apresentam dois
sistemas 'VOR independentes).

’»
O indicador de curso ,(ver figura 13.28) trabalha com os
sinais transmitidos por uma duJnica estagio VOR ou ILS e
maostra ao piloto a posigRo geografica do avido, de uma forma
panor@mica’!plana em fun¢3o do rumo escolhido, em relagio a
uma estaéSQ sintonizada.

DOICE  REFERENCIA  ROEIRA
HOGT  OF PROM W§"

sens “a.';saim“ '“\ \ /

20 g WEIRA
v
. a1ca00m e
ol Aviho
el (co
m:svxo“ SeALA
i 3
‘ LATERAL [~~~ tesvio
UATERRL
PONTEIRD 00
*GLIOE SLOPE*
SANDEIRA 00
*RLIDE SLOPE® \ _W“ﬂ!.
* sarko cArTAO r.Ym
“HOG* COMPASSO RECIPROCO

FIGURA 13.26 - Indicador de curso 331A-G.

0 indicador' de curso HSI 331A-3G Collins mastirado na figura

b 13.26 apresenta uma seta indicadora de curse a qual indica
o sobre o limbo mdével a dire¢S8o da radial selecionada da
® ’ estacfo VOR. A selacHo da radial € obtida girando-se o botHo

“COURSE” localizado no painel do instrumento até que a seta
- g indicadora de curso indique sobre o limbo mével a radial
%, desejada em, graug. O limbo mdvel estd sempre alinhado com o
: eixo magnético da Terra.
7. L
5. A linha de fé fixada ao vidro do instrumento serve para
indicar a direcio magnética da trajetdrias de véo do aviZo.
A barra de-desvio lateral indica o desvio da trajetoria do
o) avido em rnelagl0 a uma radial selecionada pelo bot3o
®, “COURSE”. 0 indicador ”“TO-FROM” no mostrador indica
respectivamente se o avido se afasta ou se aproxima d=m
estagio sintonizada.
Quando se deseja voar sobre uma radial selecionada deve-se
; controlar o avido de maneira a fazer a linha de fé coincidir
i com & setafindicadora de curso & com a barra de desvio
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lateral. A figura 13.27 mostra algumas posigoes de um aviao
em relagfo a uma radial selecionada e as indicacoes
correspondentes do indicador de curso.

TNDICADOR
DE CURSO

19ttt ccceCcaccananacanaa

FIGURA 13.27 - Posicdes de um avido com relacao a uma radial e as
correspondentes indicacoes no indicador de curso.

13.3.6 SISTEMA ILS

Seguindo o mesmo principio do VOR existe o ILS (Instruments
Landing System) que € utilizado na aproximagao’' em aeroportos
para permitir =a aterrissagem de um avifo com condigGes de
pouca visibilidade. Isto ) conseguido fornecendo-se ¢
informagoes de rddio extremamente exatas de alinhamento e
descida do avi&o durante sua aproximaglo para a pista.

.

O ILS utiliza transmissores de radio no solo, localizados
préximos a pista e que emitem sinals de radio altamente
direcionais que funcionam como referéncia tanto para indicar
o alinhamento do avido com relaglo a pista, como para
.indicar o Angulo de descida ideal para aproximagio.

A estag%o ILS transmite um feixe de sinais de radio 'que
indica a linha central da pista para o rumo de pouso (ver
figura 13.28). Este feixe recebe o nome de feixe.localizador
“Localizer” e & transmitido na faixa de frequéncia de 108,10
3 111,95 MHz. Um feixe que indica o curso da rampa de
descida também € produzido e indica o plano . horizontal,
formando um @&ngulo de inclinag8o de aproximadamente 2,5° g3
de (ver figura 13.28). 0 feixe do curso de rampa de descida
recebe o nome de feixe “Glide-slope”. .

TTITIITRERROR IO RRERERRRERTRYE
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S FIGURA 13,28 - Operacio de sistema ILS.

As infornagBes do ILS sHo apresemtadas visualmente num
instrumento indicador VOR/ILS como o0 mostrado na figura
13.29 ¢ também no indicador de curso apresentado
anteriormente.

FIGURA 13,29 - Indicador VOR/ILS ALLEN 5120-§.

A barra wvertical do indicador VOR/ILS mostra o desvio do
avido com relagio ao feixe “Localizer” e a barra horizontal
indica o, desvio 'do aviio com rela¢fo ac feixe “Glideslope”.
A figura 13.29 mostra posigdes de um avifo em relac%o aos
feixes do 'ILS e as respectivas indicagdes das barras do
Indicador de curso.

Juntamente, com as stacdes emissoras de “Localizer” e
”Glideslope”, 0s aergportos equipados com o sistema ILS
apresentam'um sistema de marcagiao de distancia do avii%o com
relagdo a '‘Pista € Que recebe o nome de “Marker Beacon”. 0O
“Marker Beacon” <consiste de trés estagdes emissoras de
radio, chamadas radio-fardis, localizadas antes do infcio da
pista e alinhadas com e€la, ao longo do curso de aproximagixo
do avi@o (ver figura 13.30): a estaglo mais préxima da pista
€ chamada marcador interno, a estaclio mais distante dela &
chamada de ' marcador externo e a estaglo entre estas duas &
chamada de ‘parcador intermadidrio.
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FIGURA 13.30 - Principio de funcionamento do sistema MARKER BEACON.

Estas estagoes emitem sinais de radio dirigidos num plano
vertical € quando o avio cruza uma destas estagoes, wum
sinal visual e auditivo na cabine de comando indica a
tripulagio tal situagio. O sinal visual é realizado por meio
de um conjunto de trés luzes coloridas situadas no painel de
instrumentos e que promovem a segulnte indicag8o’ (ver figura
13.30):

luz azul - passagem sobre o marcador externo; *
luz Ambar - passagem sobre marcador intermedidriose
1uz branca - passagem sobre marcador interno.

0 sinal auditivo € gerado por meio do sistema’ ' de audio da
cabine. .
13.3.7 SISTEMA D¥E B 8 .

0 equipamento de medicio de distincia OME (Distance
Measuring Equipment) € um sistema que possibilita ao pilota

de um avifo receber informagles continuas de distdncia, .

velocidade da aeronave € tempo para alcangar uma estaclo de
rddio de terra sintonizada. O principio de funcionamento do
DME consiste na transmissio Intermitente, por parte do
sistema DME de bordo, de sinais de interrogacfo,codificadas
para a estacfo de terra sintonizada. A estagcldap de terra
recebe, processa e retransmite um sinal resposta codificado
para cada jnterrogacio do sistema DME de bordo. O sistgma de
bordo utiliza o tempo transcorrido entre a interrogaglo e a

resposta para a computacio da distdncia entre o avifo e &’

estagio de terra. A distdncia pode ser apresentada

FUNDAER - paa, 258

. O W ll\l:ll

-
-
-
-
¢
v
¢
L]
-
¢
-
-
-
-
C
L
e
-
-
-
&
by
-
@&
|
L
&
L
G
L
G
&
[
&
e
™~
=
8
&=
=
[
L
L




cont inuamente em um indicador como o mostrado na figura
13.341 situado no painel do avilo Bandeirante.

S HOSTRADOR SUPERIOR
[E DISTRCIA

' SELETOR OFF/MIN/KTS

FIOGURA 13.31 - Indicador DME 339F-12. ..

0 indicador também computa e apresenta a velocidade do aviio
com relagio ao solo e o tempo para @a estaglc em terra,
baseado na mnedia entre as variagldes nas trocas das
distancias hedidas. Geralmente o sistema DME em terra estd
associado juntamente com uma estagio VOR proporcionando uma
orientaglo-mais eficiente para o piloto.

13:3.8 SISTEMA TRANSPONDER

0 transponder € parte integrante do sistema de controle de

trafego aéreo. O equipamento instalado na maioria dos
aviﬁgs, principalmente nos de transporte comerc.ial e
militar, € interrogado por pulsos de radar enviados por

estagoes de terra e respondem automaticamente com uma ocutra
série de pulsos (ver figura 13.32). Estes pulsos sio
codificados para fornecerem a identificaglo do avido e a
informagci0 de altitude de vO0o da aeronave, se ela estiver
equipada com um altimetro codificador. ;

.

* o
@ INTERROGAGAD .
T \“>ﬂ\k
RESPOSTA

o ATC CENTER

FIGURA 13.32 - Operacao do transponder.
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43.3.9 SISTEMA RADAR METEOROLGSGICO

A maioria dos avides comerciais € militares
um sistema de radar meteorolédgico para detecc? .

tempestades, informando ao piloto a , ccndigoEs
meteoroldgicas Qque se encontram adiante da rota da agronave -

0 radar meteoroldgico eossibilita obter as ceguintes
informagdes:

eqnipado com
e =2nalise de

wown g m

v

o grau de intensidade de uma tempestadef

o rumo relativo das formactes meteorclégicass

- 0% deslocamentos das formacies com relagib a rota de
V003 .

- as distiAncias que as formacGes sSE encontram do aviaos

05 pontos mais perigosos a0 v00; £ ¢

4

— o melhor tracadc da rota de desvio das foraacoes
meteorolégicas. d

O sistema de radar meteoroclégico consiste basicamente de um
transceptor, uma antena de radar € um vViIsor . como indicado
esquemat icamente na figura 13.33.
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| .
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= \ = DESARME DF £STABILIZACK) j
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120214 SERDIX
1
.

FIGURA 13,33 - Diagrams esquematico simplificado do°
Sistema Radar RDR-1200 "BENDIX".

0 funcionamento do sistema consiste na emissio de pulsos de
ondas de radar por parte da unidade transceptara.
ondas sRo irradiadas a uma razfo
radar. Parte dessas ondas

A Estas
constante pela antena do
20 refletidas pelos'objetos que

1
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se encontram ao alcance do radar, sS80 novamente captadas
pela antena e enviadas a wunidade transceptora, a qual
interpreta os sinais recebidos e os transforma em sinal
visual, mostrando no visor do radar a forma do objeto. O

visor do radar encontra-se localizado geralmente nq painet— "

Pprincipal do avliido.

Alguns equjpamentos também podem ser usados como auxilio aos
outros meios de navegaglo, possibilitando o mapeamento da
superficie-da terra através da observacio . das imagens na
tela do radar, com o feixe de irradiag@o da antena dirigido
para baixo.

to “ '
13.4 SISTEMA ELETRICO

13.4.1 INTRODUGZO

O sistema ‘‘elétrico do aviio compreende todas as ligagles
€elétricas utilizadas para o funcionamento de equipamentos,
circuitos ' de iluminagdo € sistemas que envolvem
eletricidade. S80 wusados componentes, tais como: baterias,
geradores, | fusiveis, interruptores, relés, conectores,
cabés, condutores, conversores € disjuntores, formando
varios subsitemas, cada um com finalidades especificas que
proporcionam a aeronave o desempenho satisfatdrio, bem como
o funcionamento dos sistemas de alarme e advertéencia.

13.4.2 O :SISTEMA ELETRICO

Nos avioOes, de manecira geral, a alimentacfo necessaria para
o funcionamento dos diversos circuitos elétricos &€ fornecida
através de trés fontes diversas, de acordo com as
circunstancias: por meio de uma fonte externa, por meio de
geradores internos ou por meio de bateria.

A fonte externa ¢é um equipamento gerador que fornece
alimentacfo elétrica requerida pela aeronave, quando esta
encontra-se no solo, para dar partida nos motores ou par=m
testes do sistema elétrico. S%o usados geradores acionados
por motores estacionarios (ver figura 13.34) ou alimentados
por energia comercial.

‘ FIGUBA 13.34 - Fonte externa de energia elétric;. ~
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Os geradores internos s3o equipamentos acionados
principalmente pelo motor do aviio € que sXo responsaveis
pelo fornecimento de energia elétrica quando a aeronave néo
se encontra ligada a uma fonte externa. No caso. do aviao
Brasilia existem 5 geradores:

- dois geradores principais, cada um acionado por um motor
do avifo; :
1
¢ i
-~ um gerador do APU (Auxiliary Power Unit - Unidade‘huleiar
de Poténcia) localizadoe no cone de cauda da aeronave; &

-~ dois geradores auxiliares, cada um também acionado por um
motor do aviZo. '

A disposiglo dos geradores € respectivas. equipamentos

associados no aviZo Brasilia & apresentada na figura 13.35.

FIGURA 13.35 - Localizacao dos componentes do sistema elétrico
do aviao Brasilia. ;

0s geradores principais s3o as fontes de energia primaria do
sistema elétrico, fornecendo energia para os cabos elétricos
principais chamados barras de transmiss3o principais. No
caso do Brasilia tais geradores sdoc usados comg motgres de
arranque para dar partida nos motores do avizo e,.poF 550,
%0 chamados de arranque-geradores. Neste caso; a energia
elétrica para a partida deve ser fornecida por meio de um
gerador externo ou pela bateria do avigo, a 'qual & de "
niquel-cadmio, sendo portanto recarrkgdvel.

¢

‘ @
Os geradores auxiliares ajudam o0s geradores, principais
suprindeo os cabos elétricos secupdarios ou:- barras de
transmissXo secunddrias em condigdes normais, ou, em caso de
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falha completa destes, alimentam uma quantidade limitada de
cargas con€ctadas aos cabaos elétricos de emergéncia (harras
de distribuicio de emergéncia) e mantém a bateria carregada.

‘* A APU ¢ uma unidade geradora de poténcia e funciona como -um--—--
motor estacionario fornecendo energia elétrica e poténcia
hidraulica: auxiliares. A fungdo principal do geradowr
acionado pela APU € substituir a fonte externa <quando o
aviio estiver no solo e pode ser usada em paralelo com a
bateria para dar partida no motor. Durante o voéo, se&

' necessario, ele pode ser usado em paralelo com os geradores
Principais.

Cada gerad@r do aviio € controlado pela respectiva unidade
de controle (UCG) a qual regula o seu funcionamento.

0Os geradores e a bateria citados acima fornecem energia
elétrica d& corrente continua. Dois inversores estaticos
convertem & correntelcontinua em corrente alternada que &
distribuida através de 4 barras de distribuigdo (cabos
elétricos), =a onde sao ligados os equipamentos que
necessitam de corren%e.alternada para funcionarem.

Cada equipamento 1ligado ao sistema elétrico apresenta um
conjunto de disjuntores que s8o dispasitivos destinados =&
interromper automaticamente o fornecimento de energia sempre
quando surgir um eMcesso de corrente no sistema, evitando
assim a oecorréncia de danos nestes equipamentos devido =&
sobre—-cargas.

.

13.5 SISTEMA HIDRAULICO

i3.5.1 If{HQODUCZO é

A energia hidrdaulica é muito utilizada em aviagiZo sendo
empregada.no acionamento de varios componentes de um aviZo,
principalmente nos comandos de voo, trem de pouso, Freiog e
no controle direcional do avido no solo. A energia
hidrdaulica .tem as seguintes vantagens:

~ comando. £ atuagio imediatos e precisos;
- mudanga nb sentido de atuaclo sem necessidade de parada:

- pode ser .usada em atuaglo linear e circular:

3 - grande capacidade de multiplicar forgas;e

- compacticidade.

o

o . 13.5.2 NOCOES SOBRE CIRCUITO HIDRAULICO EM AVIGES

& Um sistema hidraulico utiliza um liquido (chamado fluido
hidrdaulico), sob alta pressdo para acionar atuadores
hidraulicost. Basidamente um circuito hidrdaulico ¢ composto
das seguintes partes componentes: reservatiorio de fluido

et
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hidraulico, tubulagdes, bomba, filtro, valvula de a}fvio e
cilindro atuador (atuador hidraulico). A figura 13.36 mdstra
o diagrama esquemdtico de um circuito hidrduljico basico
simplificado. .

RESERYATORIC

vALULA
SELETORA

CILINDRO ATUACOR

FIGURA 13.36 - Circuito hidraulico basico simplificado.

0 fluido hidrdulico armazenado no reservatério & gnccionado
pela bomba que promove o aumento da pressfo do fluido e O
direciona para a linha de alta pressio. Da linha de alta
pressio, o fluido passa para os atuadores hidraulicos, cuja
funcio & converter a energia de press3o do fluido em forga €
deslocamento. Um atuador hidrdunlico geralmente gmpregado em
aviac3o € mostradeo na figura 13.37 e € conmnppsto de um
cilindro provido de um &mbolo, onde € fixado uma haste. Dois
orificios possibilitam a entrada de fluido hidraualico no
interior do cilindro. x

FIGURA 13.37 - Atuador hidraulico.
0 movimento da haste é realizado nos dois sentidos e depende
para qual orificio o fluido hidrdulico sob - 'pressio &
direcionado entrar no cilindrof se no orificio ”“A” (ver
figura 13.37), o émbolo enpurra  a haste para fora
(esitensio), se no orificio “B” (ver figura 13.37), o émbolo
empurra a haste para dentro (retracﬁo);‘ Este contreole do
direcionamento do fluxo hidrdaulico sob pressﬁo: é efetuado
por meio de uma valvula seletora.

0 atuador hidrdulico mostrado na figura 13.37 € chamado de
atuador de dupla acHo. xistem mais outros dois tipos
bisicos de atuadores hidrdulicos, que s&o mostrados na
figura 13.38: o atuador de acio simples e o atuador
balanceado.
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ATUADOR BALANCEADO

) FIGURA 13.38 - Outros tipos de atuadores hidraulicos:

£ %; '
&, No atuador. de agX%o simples, o pistio move-se em uma direcdo
. pressionado pelo fluido sob alta pressio e retornando &
" ' posicio0 anterior com a ajuda de uma mola. O atuador
’ NG balanceado & um atuador de dupla ac30 que possui duas hastes

fixadas ao, émbolo.

Vamos agoré anafisar o sistema hidrdulico de um avifo tal
como o Brasilia. Um esquema do sistema hidraulico do
Brasilia € o0s iftens para cuja operagcio a energia hidraulica
¢ utilizada, é apresentado na figura 13.39.

N an S BASTASATIC e

: 1
2t f 1
. g
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'
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' ELETRICA g BOMBA
. < ELETRICA
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FIGURA 13,39 - Diagrama esquemdtico da energia hidraulica no
aviao Brasilia,

No Brasilia, a energia hidrdulica € fornecida através de
dois subsistemas hidraulicos independentes, denominados

" %
"’ 3
B2
o
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sistemas verde e azul. A pressio do sistema verde €
fornecida por uma bomba acionada pelo motor esquerdo (bomba
principal) € por uma bomba auxiliar elétrica (dcionada por
um motor elétrico). A pressio do sistema azul € fbrngc1da
por uma bomba acionada pelo motor direlto {bomba princgpél)
e por uma outra bomba auxiliar elétrica. A bomba awsiliar
elétrica tém a finalidade de contribuir cdm @& bomba
principal na geragio de Pressio ou produzi-la-sozinha no
caso de pane desta dltima. :

Um diagrama mais detalhado de um dos subsistemas hidraulicos
do Brasilia € apresentado na figura 13.49, onde podemo%
visualizar suas partes componentes.
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FIGURA 13.40 - Esquema de um subsistema de geracio de energia hidravlica.
do aviao Brasilia.

Podemos notar pela figura 13.49 que o reservator (o de fluido
hidrdulico recebe ar sob pressio proveniente da sangria do
motor. Este ar de sangria tem a finalldade de promover uma
pressurizacio do reservatorio de modo a forgar a saida do
fluido para as bombas. Podemos notar tambeém a presenga de um
acumulador cujJa fungio é amortecer possiveis oscilagles de
pressio. | B

Em alguns avides tals como o Xingd e © Bandeirante, além das
duas bombas principals cada uma acionada por um motor do
avifio, existe uma bomba manual de emergéncia, acionady pela
forca muscular do piloto e cuja nica func%olgé_ produziv
pressio necessaria para o abaixamento em emergéncia dos
trens de pouso. '
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13.6 SISTEMA DE AR CONDICIONADO

1i3.6.1 INIRODUCKO

Ar condicionado significa ar renovado em um ambiente, sendo
mant idas a:temperatura e umidade do ar, dentro de padrles de
conforto para o corpo humano. Usa-se ar condicionado’ para
conforto dos passageiros e tripulantes, porém, & bom
salientar que este sistema nio € prioritdrio para aeronaves
nio pressurizadas, mas sim opcion’al.

wistem dolis' tipos de ar condicionado comumente usados nos
avides: ar condicioando utilizando cicleo a vapor ou
utilizando ciclo a ar.

13.6.2 AR CONDICIONADO UTILIZANDO CICLO A VAPOR

0 ciclo 'a’vapor tem pouca capacidade de refrigeracio, razio
pela qual - & utilizado em aviBes leves. Este sistema utiliza
um liquido refrigerante chamado freon (R-12) e seu principio
de funcionamento & o mesmo do refrigerador domeéstico.
., Semelhantemente ao rEFrigerador doméstico, ele consiste de

um compressor, eVaporador, condensador e valvulas
reguladoras de pressfo. Um esquema deste sistema € mostrado
na figura 13.44. .
1
‘A e :
: Compressor
RRNE==N
. \ "_Ar-—-r’ l \_-_‘ Condensador
. ) L P /
. . o Pressio T Yilvulas
o Freon ) ok Servico
. u _._71 == pr - il
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! Ranome trice Freon Succio do Fraon
-' l'(ﬂl.r-hl'll‘lll“f
Yigor
I p—— P
. Yilvuls dg Seevico
+ {Succao) Lvaporador Outo de Yentilacio
Yalvuls de_Servico Yentilador
(Prassio) Interruptor
Protetor de

Congelamento
Interrugtor de Comango

© imbresgem Magnstics da Tewperat
| raturs

Yalvula_de
txpansio

" VISTA A-A
Contyctor
Hanometrico |

{vaporador

s Expantao
g Yentilagor

Dute de Yentilagio
3.

—
— 4 . .. . <

FIGURA 13,41 - Esquems de um sistema de ar condicionado utilizando
ciclo a vapor,
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No refrigerador doméstico o evaporador fica no stu interior
€ o ar em contato com ele se resfria. No ‘'sistema de
refrigeragiio a vapor de um avifo, o ar que entra 'na cabine
passa antes pelos evaporadores onde € refrigerado.

Para que o conforto dos passageiros ndoc seja afetado, a
temperatura ambiente deve ser mantida.entre 20°C e 22°C.
Para se conseguir esta temperatura é necessario misturar ar
quente a0 ar de circulacio captado externamente’'ao aviao.
Este ar quente, nos avides leves é prdduzido por um aparelho
de nome Janitrol (ver figura 13.42) ou ' por - uma nufla
colocada saobre o cano de escapamento dos motores no caso de
aviBes monomotores convencionais (ver figura 13.43).

FIGURA 13.42 - Janitrol.

FIGURA 13,43 - Mufla.

0 ar & forgado a circular por meio de ventiladores e
conduzido ao interior da cabine através de dutos de
distribuigio. Parte do ar quente gerado ou no Janitrol ou na
mufla € enviado ao difusor de ar do para-brisa,

com a
finalidade de desembaga-lo.

13.6.3 AR CONDICIONADO UTILIZANDO CICLO 'A AR

Nos aziﬁes de maior porte o sistema utilizado € o ciclo

A
ar, que €& mais leve e troca ar quente por ar

frio
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atmosférico, sem a necessidade de um liquido evaporador. O
sistema compreende as seguintes partes:
]

~ sistema de extragl0 de ar dos nmotores,

- unidade de refrigeragio {(Pack) e ¢

- sistema de distribuic8o.

O sistema 'de extracio de ar dos motores sangra (retira) ar
dos motpres (e eventualmente de uma unidade de poténcia
auxiliar APU) enviando, através de dutos, ar quente com alta
Pressio para a unidade de refrigeragdo. O ar sai a uma
temperatura aproximada de 200 ©“C e com pressio de mais ou
menos 109 psi.

.

O ar vproveniente das linhas de sangria € dirigido a unidade
de refrigeracio, .onde ¢é refrigerado e tem sua @ressio
diminuida. A unidade de refrigeraglo de ar consiste em um
trocador de calor de duas secoes, uma magquina de ciclo a ar.,
um condensador € um separador de agua. A figura 13.44 mostra
0 esquema de uma unidade de refrigeragio.

SOBRETEMPERATURA

ENTRADA AR \
DINAHICA i
' ' ! )
' /
VENTILADOR OPERAGAO/SOLO INJETOR
2 &=
’ 0
AR QUENTE 23 F TROCADOR
DE SANCRIA PRIMARIO \
VALVILA DE INTERRUPIOR = ‘

, ANTI-GELO -—

CONDENSADOR

s Jii| BT i
AR PARA >i j
CABINE 7 2 . . g

h‘\ ! ’ VALVULA DE ENTRADA DO COMPRESSOR
' \ ? TURBINA
—
SEPARADO
“ DE AGUA

SAIDA DE AGUA

FIGURA 13.44 - Esquema de um sistema de ar condicionado utilizando
ciclo a ar.

0 ar frio de baixa pressio, proveniente da unidade de
refrigeragiao, combina~se com uma parte do ar e sangria
quente de alta pressio para atingir um nivel de temperatura
€ pressao apropriados para a cabine. Depois este ar é
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enviado aos dutos de distribuigio responsaveis pela
distribuigcdc do ar condicionado por toda a cabine.

13.7 SISTEMA DE PRESSURIZACAO

A finalidade do sistema de pressurizac¢io, é manter a pressio
da cabine o mais préximo possivel da pressdo atmosferuca ao
nivel do mar, independentemente dos varios niveis de
altitude que o avifo possa assumir durante o voo.

Como j& sabemos, a baixa pressioc nos niveis mais altos da
atmosfera dificulta a absorgSc de oxigénio pelo organismo
humano, afetando profundamente as condigoes ficinoldgicas dos
trlpulantes € passageiros, o que restringe a altitude de véo
do aviioc. Este fator limitante & .contornado pela
pressurizac%o da cabine do avi%o, o que possibilita o véo em
altitudes mais elevadas. .

A pressurizagfo €& obtida por meio da introducSo de ar
condicionado sob pressio no interior da cabine € controlando
a vaz3o0 de descarga do ar da cabine para a atmosfera através
de valvulas de controle. ' :

a capacidade de pressuriza¢io do sistema acha-se
condicionado ac diferencial madximo de pressioc da cabine, que
€ de 6 psi nominal. Este diferencial possibilita manter a

cabine com uma Pres s30 correspondente & pressio ao nivel do
mar, estando o aviio®a uma altitude de 13.600 Ft,'ou com uma
pressio correspondente a 8.000 ft, estando o avifio a 27.350
ft. Como pode-se verificar, =a pressfio interna na cabine é
superior a pressio atmosférica externa, portanto a cabine
deve ser hermeticamente fechada evitando 'que o ar vaze para
a atmosfera e cause perda de pressio interna no avifo. Para
isso existem nos aviGes pressurizados as cavernas de pressdo
dianteira € traseira, que separam as zonas presgurizadas do
avido, como podemos verificar pela figura 13.45 gque mostra
um esquema da cabine do avifo Bras(lia. . .

COMPARTIMENTO
DE CARGA

[ FLUXO0 DE AR CONDICIONADO
PARA O INTERIOR

VALVULAS
EQUALIZADORAS (2)
i

CAVEANA
OE PRESSAQ 1". ¢ + LR + I
DIANTEIRA s inE DE CABINE DE
PILOTAGEM )\ PASSAGEIRCS
o ———&h CAVERNA OE
—< messAo TRASEIRA
O VALYULAS D.E CONTROLE
O€ PRESSURIZACAD
SADAS NOAMAIS [
AINEIS
EQUALIZADORES
120.09 58
- ! ! N
FIGURA 13,45 - Esquema da pressurizacao da cabine do aviao Brasilia. -
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No Brasilia, o controle de pressSo interna na cabine &
realizado pcr weio de duas valvulas localizadas no centrao da
caverna de. press3o traseira, dentro da drca pressurizada, e
que recebem o0 fluxo de retornoc do ar cendicionado vindo da
cabine, por baixo do piso {(ver figura 13.45).

0 ar condjcionado da cabine passa através das saidas de ar
inferiores, produzindo um fluxo de ar sob 0 piso, que &, em
parte, recirculado para o interior da cabine e, em parte,
aligado para a atmosfera através das duas valwulas de
control: de pressurizac3o.

As valvulas de controle tém a finalidade de modular 3 vaz3o
de descarga de ar da cabine para o exterior do aviSo e deste
modo regular a pressi3o no interior da cabine. Estas valvulas
Podem ser .controladas automaticamente ou manualmente pelo
Piloto, conforme a opgcio desejads.

Um indicador triplo de altitude da cabine mostrado na figura
13.446 indica, por nmeio de um ponteirsc, a altitude
correspondente a press3o da cabine, com um outro ponteiro
indica a razfoc de subida da cabine € com outro ponteiro
indica a diferen¢a entre a press3oc de cabine & a pressio
atmosférica exterior X aeronave.

0

d |

PO‘JTEIRO OE SUSIDA DA CABINE PONTEIRO DE ALTITUDE DA CABINE
Ingica & razfo de subida da cabing inde- Indica 8 altitude pressdo da cabine indes
pandedtemante 4o modo T operacio, pendentements 4o Modo e operacio.

PONTEIRO AP DA CABINE

Indica 8 pressdo diferancial entre a pressfo
da cabine ¢ pressdo atmostérics indepen-
dentemente do modo de operasso.

INDICADOR TRIPLO

FIGURA 13.46 - Indicador triplo de altitude da cabine.

13.8 SISTEMA DE OXIGENIO

0 sistema ‘de 0xig€nio sempre acompanha o de pressurizacio €
somente € utilizado quando ocorre qualquer acidenye que gere
uma  pane no sistema de pressuriza¢lo € correspondente
despressuriza¢io da cabine durante vbos em altitudes maiores
que 10.000 ft. Nestes casos o sistema de oMigénios & de
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extrema importancia pois, no V40 a gfandes "altitudgs: 2
baixa pressio atmosférica dificulta a absorelo dsg D#'SEnfo
pelo organismo humano, © que implica] &m risco ge vida aos
tripulantes e passageiros. . .

Num avifo como o Brasilia, o sistema de oxigénio compreende
dois subsistemas distintos:® ;

- o sistema de oxigénio dos tripulantes, do tipp
gasoso; €

- o sistema de oxigénio dos passageiros, do'tipo

gerador quimico.

O sistema de oxigénio dos tripulantes € do tipo canvencional
§as0s0, QUE armazena oxigénio sob pressio € controla sua
distribuicfo, sob baixa pressio, is mdscaras do-piloto, co-
piloto € observador. Um diagrama do sistema de oxigé&nio dos
tripulantes € mostrado na figura 13.47.

FIGURA 13,47 - Sistems de oxigénio dos tripulantes
do aviao Brasilia.

[0
O oxigénio € armazenado em um cilindro de 40 ft?, a uma
pressio de 1850 psi, proporcionando um volume utilizivel de
979 1l¢ros., O oxigénio de alta pressdo no cilindro ¢
controlado através de uma vdlvula reguladora de presslo para
ser enviado as mdscaras dos tripulantes a uma pressdo de 79

mais ou menos 10 psi.

0 sistema de oxigénio dos passageiros € tompostfo de
geradores quimicos de oxigénio e mdscaras de fluxo continuo,
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distribuidos ao longo da cabine em unidades localizadas no
teto, comofindicado pela figura 13.48.
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FIGURA 13,48 - Sistema de oxigénio dos passageiros
do aviao Brasilia.

O0s geradores quimicos produzem oxigénlio pela decomposigio
térmica do clorato de sddlo, que se inicia quando o
passageiro puxa a mascara para colocia~la contra o rosto.
Cada gerador produz oxigénio suficiente para alimentar trés
ou quatro mascaras durante aproximadamente {2 minutos.

13.9 SISTEMA DE PROTECAO CONTRA GELO E CHUVA

. .
B}

Devido as baimas temperaturas encontradas nas reglides de
grande alt’itude na atmosfera, pode ocorrer a formagXo de
gelo sobre  as superficies de uma aeronave voando nestas
regides. Como J& sabemos, tal formagfo de gelo prejudica o
desempenho do aviio afetando inclusive as leituras nos
instrumentos, caso haja formacio de gelo nos sensores
externos.

A chuva também pode afetar o funcionamento principalmente
dos instrumentos ligados ao tubo de Pitot, cujo orificio
pode ser dbstruido pela dgua. Por isso torna-se necessdrio
prover mefos de proteglo contra formac8o de gelo e contra a

chuva.

Basicamente o sistema de proteclo contra forma¢i0 de gelo e
contra chuva s3o acionados pneumaticamente ou elefricamente.

Vamos analizar tal sistema do avi8o Brasilia (ver figura
13.49).
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. .
FIGURA 13.49 - Sistema de protecio contra gelo e chuva-
do zviao Brasilia.

)

Este sistema consiste basicamente de degeladores de borracha
infldveis instalados no bordo de atague das asas e no bordo
de atague da empenagem, na entrada de ar dos motores € no
ducto de derivaclio de ar do motor. O

Os degeladores pneumaticos removem
acumulado, através de uma combinaglio de
encurvamento € cisalhamento induzidos pelos tubos inflaveis
dos degeladores (ver figura 13.50). Isso causa a;ﬁuptura da
camada de gelo e faz com que as particulas de gelo
desprendam-se pela agzo do fluxo de ar. Este sistema opera
com pressio do ar de sangria do motor e € controlado por
tempor izadores, que proporcionam o ‘ ciclo dg atuacdo

adequado. ;
1

mecanicamente o gelo
.
esfargos de

DEGELADOR
DESINFLADO

FIGURA 13,50 - Degelador pneumatico.

O sistema de degelo das hélices consiste de aquecedores
elétricos fixados diretamente no bordo de ataque das pas,
por uma esxtensdc de 20 polegadas. Dois temporizadores
distribuem € selecionam a energia elétrica para as pds da
hélice, de acordo com uma sequéncia pré—-estabelecida.

Os para-brisas também sfo aquecidos eletricamente pOr meio
de resisténcias elétricas constituidas de fios-delgados de
cobre embutidos entre os painéis laminados que os compGem.

¢

.
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Além disso .05 )l impadores de para-brisa também retiram o gelo
€ A dgua que se acumulam e dificultam a visibilidade.

Os tubos -de Pitot, tomadas estdticas, sensores de dngulo de
ataque, .sensores de derrapagem e sensor de temperatura total
s%0 aquecidos por meio de resisténcias elétricas para
impedir a obstrugio destes devido & formaglo de gelo ou
devido gotas de chuva.

13.40 SISTEMA DE COMBUSTIiVEL

O sistemp de combustivel de um avifo tem por finalidade
fornecer cambustivel finamente filtrado, a razfo de fluxo e
a pressfio 'estabelecidas para operacdo adequada do motor sob
diferentes condigles operacionais possiveis. Normalmente um
sistema de .combustivel é composto de tanques, tubulagtes,
filtros, bombas, valvulas, contactores manomeétricos e
sensores de nivel de combust (vel. O combustivel & armazenado
em tanques Tgeralmente localizados nas asas do aviS8o e &
retirado deste por bombas de pressdo.

0s tanques s%0 geralmente contruidos em ligas de aluminio,
ago inoxiddavel e/ou borracha sinteética. Estio localizados
geralmente nas asas dos avides e podem ser de trés tipos
distintos: ' tangues Integrals, tanques Independentes ou
tanques auto-vedantes.

0s tanques . integrais fazem parte da prépria estrutura da
aeronave e s3o usados em avioes de transporte. Os tangques
independentes nio fazem parte da estrutura do avifo
compondo-se de wdrias células (esse tipo de tanque nSo €
muito usadg atualmente). O0s tanques auto-vedantes siao feitos
de borracha sintética, auto-vedantes pela propria
elasticidade da borracha e sfo usados na aviagflo militar.

Avides comb o Xingd, o Bandeirante € o Brasilia utilizam
tanques integrais emlcada asa, os quais sio constituidos de
duas céliflas separadas pelo aloJamento do trem de pouso
principal e interligadas por dois tubos de interconexdao e um
suspiro, como ilustra a figura 13.94.

A célula :enterna alimenta a interna por gravidade em
conscequéncta do diedro das asas. Como mostra a figura 13.54,
as células dos tanques de combustivel s5o equipadas com
sensores de nivel de combustivel que permitem a indicagfo,
no painel '‘de controle de combustivel, da quantidade de
combust ivel em cada tanque.

Como pode-se notar pela figura 13.54 o sistema de
combust ivel compireende dois subsistemas independentes ¢
iguais, um para gada motor, interligados por uma linha de
alimentaglao cruzada, que permite ao subsistema direito
alimentar o motor esquerdo e vice-versa. O combustivel e
retirado dos tanques € enviado para as tubulagles de
alimentaglo do motor atarveés de bombas ~ elétricas.
Normalmente elas s&0 em nimero de duas para cada subsistema.
Uma & a principal € a outra auxlliar ou de reserva.
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1. TANQUE EXTERNO 21. VALVULA SOLENOIDE ALIMENTACAO
1 TANQUE INTEANO 22. mELE OREND

1. BOCAL Of ESVAZIAMENTO 23 AMPLIFICAOOR INTEACONEXAD
4. 8OCAL DE REABASTECIMENTO 24. FLUXOMETRO ———————  VENTILACAQ

S SENSOR OE NIVEL 25. TOTALIZADOR DE COMBUSTIVEL e LIGACAO ELETRICA
§. B0MBA PAINCIPAYL 8. MANOMETRO

7 BOMBA AUXILIAR 27. INDICADOA DE QUANTIDADE DE COMBUSTIVEL L

& DRENO DE AGUA 78. COMANDQ DA BOMBA PRINCIPAL ' .

3 CONJUNTO DA VALVULA DE SUSPIRO 29 INDICADOR MAGNETICO tBOMBA PRINCIPAL . i
10. SUPRESSOR DE CHAMA 30 COMANDO DA BOMBA AUXILIAR

11 ENTRADA OE AR DO SUSPIRO PRINCIPAL 3t INDICAOOR MAGNETICO (BOMBA AUXILIAR) Y

11 TANQUE COLETOR DE DRENOS OO MOTOA 31 COMANDO DA ALIMENTACAQ CRUZADA e

14, VALVULA DE ALIMENTAGAQ CRUZADA 33 INDICADORA MAGNETICO (ALIMENTACAO CRUZADA)

15. AMPLIFICADOR 34 INTEARUPTOR OA VALVULA D€ CORTE OE COMBUSTIVEL |

16. VALYULA OE ALIVIO TEAWMICO IS, LU2 OE ALARME DE BAIXA PRESSAO ‘. 0
k]

17. FILTRO . LUZ DE ALAAME DE OBSTRUGAO DO FILTAC DE o
18. VALVULA DE CONTE . COMBUSTIVEL -
19. TRANSMISSOR DE PRESSAO 37. BOCAL DE DESTANQUEAMENTO

20. CONTACTOR MANOMETRICO 38. TAANSMISSOR D€ FLUXO '

FIGURA 13.51 - Sistema de combustivel do aviao Xingu. -, ,

Basicamente as bombas podem ser classificadas em principais,
auxiliares, de 1linha e de transferéncia, conforme a fungdo
desta. As. primeiras sfo as principais fornecedoras de
combust ivel para as tubulagdoes de alimentagSo dos motores.

As auxiliares 530 as bombas gue ficam de reserva,
funcionando apenas e€m caso de pane da bomba principal. A
bomba de linha s%o aquelas instaladas nas linhas de

alimentacio. As bombas de transfer&ncia sfo agquelas cuja
dnica func3oc & fazer a transferéncia de combustivel entre
tanques. Estas ltimas sX%0 wutilizadas principalmente nos
grandes avides de transporte e sio muito importantes,
promovendo o controle do balanceamento lateral do avifo
principalmente no caso de panpe num dos motores.

43.414 SISTEMA AUTOMATICO DE CONTROLE DE vado

0 sistema automatico de controle de vio ou piloto autoqﬁtico
e um equipamento ° que atua automaticamente  sobre as
superficies de comando do avifo, controlando & mantendo

entre limites pré-estabelecidos a atitude do avi#o nos eios
]
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de arfagem, rolamento € guinada. ¢ sistema consiste de 3
canais de ‘controle, um para cada eixo de movimento do avi3o.
A figura 13.52 mostrfp um esquema do piloto automdtico que

€guipa o'aviZo Brasilia.
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FIGURA 13.52 - 0Diagrama esquematico dg sistema automatico de
controle de voo do aviao Brasilia.

»

Servomotokqs eletricos reagindo a sinais enviados pelos
instrumentos giroscdépicos, pelc sistema de navegagio do
avido e devidamente processados por um computador, atuam nos
comandos para manter uma atitude de voo pré-estabelecida e
corrigir astomaticamente eventuais desvios no curso de voo
do avido. .

FUNDAER - pig. 277 -

POV



L |
CAPITULO 14

PPAPPRPPPPPPPPPFPPIIFF I 1 (i ((danbnnsdncnsisian



e

‘.
)
b
>
>
%
=
~
B
&
;
3
3
;f*

. »

i4 DESENVOLVIMENTO DA TECNOLOGIA AERONAUTICA

14.1 INTRODUCZO

Este capitulo tem a finalidade de apresentar de uma forna
generalizada o0s mais recentes progressos da ciéncim
aerondutica, as linhas de pesquisa atuais e uma projecio do
qQue se¢ padera obter; num futuro proximo em termos de®
materiaish gstruturas, propulsfo, sistemas e aerodinamica.

14.2 MATERIAIS E ESTRUTURAS

A limitag30 imposta pelos recursos tecnoldgicos, em termos
de materiais e processos de fabricacl3o, disponiveis na época
dos primordios da aviagfo, tornou a madeira € a tela vegetal
0s materiais basicos de construcio dos primeiros avioes.
Atualmente vivemos na era do aviio de aluminio e ligas de
agco, cuja construgio fundamenta-se na utilizag¢lo de
processos de fundigcfo, forjamento de precislo e rebitagem.
Usinagem quimica' e elétrica Jjuntamente com a utilizagio de
maquinas ferramentas de comando numérico possibilitam hoje a
producao .de grandes componentes estruturais metalicos,
extremamente- leves e de excepcional resisténcia mecinica.

0 crescente desenvolvimento e wutilizac8oc de nmateriais
compostos possibilita pPrever para 0SS ProXimos anos o
aparecimento de avides onde quase a totalidade do peso
estrutural serd creditada a estes materiais. J& existem hoje
avites tais como o superbombardeiro Northrop B-2 (ver figura
14.1) € o caga bombardeiro Lockheed F-41i7A (ver figura 14.2)
que possuem caracteristicas geométricas € nmateriais de
revestimento que os tornam praticamente invisiveis aos
radares, apresentando toda sua estrutura construida em
materiais ;ompostos.

FIGURA 14,1 -~ Superbombardeiro Northrop B-2.
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FIGURA 71‘4-2 - Caca bombardeiro Lockheed F-117A.

Normalmente, um material composto é formado por uma fibra de
baixa densidade e alta resisténcia,|e por uma:'resina, o
matriz que 1lhe confere rigidez, resisténcia mecanica e
resisténcia a temperatura, apoiando € protegendo as fibras.
Dentre as fibras mais usadas podemos citar as de vidro,
carbono e kevlar e, dentre as matrizes, as resinas €poxicas,
fendlicas, poliamidicas, etc. o

A vantagem dos materiais compostos pode ser resumida pelas
seguintes qualidades: baixo peso, alta resisténcia a fadiga,
possibilidade de escolha gquanto a orientagZo 'das fibras,
versatilidade no design, grande variedade de combinacoes
fibra-matriz, boa resisténcia ao uso, alta resisténcia =

corros8o, estabilidade dimensional, baixa condugio de ruido
e vida longa.

O custo dos materiais compostos ainda ¢& relat ivamente
elevado, mesmo constatando gue, com o desenvolvimento da
indistria, os pregos destes tenham caido cerca de 75% nos
iltimos dez anos, em decorréncia de uma melhoria na
prodiucio. Até o momento, o preco de tais materiais restringe
sua utilizagd30 aos projetos militares e ainda representa uma
barreira para seu emprego em alta escala tambéh na aviagiao
civil. Espera-se que, quando 0s Pregcos baixarem ateé
Ppatamares gque garantam a viabilidade de sua ut.iilizagio, os
materiais compostos se tornar3o a matéria-prima'bésica para
a construglio aeronautica. J

14.3 PROPULSZO -

Como vimos no primeiro capitulo, a realizacio.do vio,. e sua
integracio a vida cotidiana do homem, aconteceu em grande
parte devido ao desenvolvimento dos motores de combustXo
interna. 0 surgimento e desenvolvimento dos m&tores a Jjato

CEE T
.
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abriu o horizonte aerondutico possibilitandoc a utilizagdo
do avi3o nas mais variadas gamas de velocidades, inclusive O
aparec mento de aeronaves supersonicas que podem alcancar
velec:dades superiores a Mach 3.

0 maior desafio atualmente se encontra principalmente em
desenvolver motores com rendimentos ProPulsivos cada  VeEX
maiores ,isto &, motores cada vex mais €condmicos. As linhas
de pescuisa atuaic envolvem trabalhes relacionados com
hélices para wvho alto subsdnico e hélices carenadas, 3as
quais permitem eficiéncias propulsivas mais constantes na
variada gama de velocidades do avidao, e niveis de ruido €
consumo de ' cowmbustivel mais baixos do 4que as das helices
convencionals. O mais recentes trabalhos nesta area
produziram os motores prop-fan, que sS23c motores turbo—
helice gque’ acionam duas helices contra-rotativas e com

varias pas-- finas, todas encurvadas (ver figura 14.3). Tais

, motaores © qug sg¢ encontram em fase de desenvolvimento,
e garantem os espescialistas, substituirio num futuro murto
b pProximo Qs motores turbofan utiltzados nos avioes
% ‘' comerciais, centro da mesma gama de velocidades destes
i, iilt imos .e proporcionando um consumo de combustivel cerca de

33 % wenor..

FIGURA 14,3 - Motor prop-fan.

; Trabalhos dg pesquisa envolvendeo a utilizag8o do hidrogénio
. + como combustivel alternativo também estloc sendo realizados.
: Ha duas grandes dificuldades e issc exigird uma tecnologia
muito especial. Em primeiro lugar, o hidrogénio terada de ser
mantido & ‘baixissima temperatura de -253°C para manter-se
liquefesto, £, ao liquefazer-se, o gds hidrogénio aumenta
bastante seu volume, exigindo tanques muito volumosos. Pelos
estudos da. Airbuse, um avidio comercial movido a hidrogénio
devera acomodar - ¢ combustivel em tanques 1localizados na
* parte superior da fusd¢lagem, a qual poderd ser alongada para
acomodar ' 3% pxssageiros a mais. Isto porque o gas
liquefeitn, embora mals volumoso, tem myito menor peso que O
querosene ou a gasolina.
‘.

\

[

-

. . » i -

£ previsto para o futuro aeronaves equipadas com motores
nucleares que servirao como plataforma voadora de autonomia
superpralongada, para transporte de misseis do tipo

»

.

L EPERT R

! FUNDAER - pdg. 283

%\‘vv!!;!!!n_



cruzador. Em virtude dos motores serem & reagio nuclear

atdmica, a autonomia de cada véo serda praticamente
ilimitada, na verdade dependendo inica e exclusivamente da
quant idade de dleo lubrificante estocado a bordo.

. '

1i4.4 SISTEMAS

Os primeiros avites eram maquinas extremamente, simples &
rudimentares, apresentando além de sua estrutura, o Sistema
de acionamento das superficies de controle € o sistema de
cgntrole do funcionamento e alimentacio do mot or - Estas
mdquinas eram muito pouco seguras e dificeis de controlar,
exigindo muita ateng80 e demasiado esforco fisico do pzloto-
Além disso, a propria navegacio do avifio pelo €spago AEreo
ficava a cargo unicamente do piloto, 4que °S€ orientava
através de mapas e cartas de navegacio. Com O passar do
tempo, os aviGes foram evoluindo e varios sistemas foram
desenvolvidos e incorporados, de maneira 2 mnnum:*ar a carga
sobre o piloto e maximizar a seguran¢a do 'véo. :

O rdpido progresso da microeletrdnica proporcionou uma
evolugdo bombdstica nos sistemas embarcados, no sistema de
controle do espago aéreo e de apdio & navegagio, de maneira
que, atualmente, micropracessadores e computadores de bordo
dominam o vdo dos avides modernos. Os avifes passam a SE&r
maquinas altamente sofisticadas e extremamente S€guUras.
apresentando inumeros sistemas, na SA maioria
microprocessados, aliviando a carga dos pilotos, garant indo
& navegagaoc mais precisa € monitorando adequadamente O
funcionamentoc dos motores. ;
Os equipamentos embarcados passam a ter tanta import@ncia na
aviaglo comercial, militar e alta executiva que o valor da
avidnica passa a representar cerca de 507 do valor total da
aeronave, ou até mais, principalmente em avides militares.
No caso particular de avites militares de alta performance
(cacas tdaticos), a configuragao basica destes, -que garante
alta manobrabilidade porém os tornam instdveis, exige =a
existéncia de um sistema de controle a bordo constantemente
ativo, sem o qual a aeronave fica impossibilitada de voar.

-4 . . 5
Os avides e os sistemas de radionavegacao atuais alcangaram
tal grau de sofisticacfo que nio hd mais a necessidade de um
ser humano controlar a aeronave pois ela.pode decolar, voar
€ aterrizar sozinha sem que o piloto tenha mexido num s6
comando ou instrumento se quer.

As cabines de pilotagem dos avides comerciais, também tém
evoluido bastante ¢ atingem hoje notaveis, graus de
sofisticagio. Tanto que modernas aeronaves, comQ o0 A-320 do
consdrcio Airbus, oferecem mais mobilidade aos pilotos & até
mesmo maior espago livre, com @ adocio de sistemas de
comando elétricos (fly-by-wire) e side-sticks, estes dltimos
no lugar dos convencionais manches de coluna.’ Da cabine
repleta de instrumentos estid se passando & cabine limpa, com
alguns monitores fornecendo os dados solicitados.pelo piloto
ou a ele informados quando ultrapassarem o0s :ljimites da
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normal idade. Este contraste pode ser observado comparando-—
se, atraves da figura 14.4, os painéis de instrumentos de um
aviio de - trés décadas atrds e um avido desenvolvido

recentemente.

(a) Painel de instrumentos do avido Brasilia

. AT B e et e Bhu Dl Fresaai B hea ke %

(b) Painel de instrumentos do avi3o CBA-123 Vector

FIGURA 14.4 - Evolucdo dos paineis de instrumento.

Mesmo os mpnitores atuais que utilizam tubos de CRT (Cathode
Ray Tube, ou tubos de raics catdodicos) semelhantes aos
utilizados em cinescopios de televis3o, ja est30 sendo
substituidos pelos mostradores de LCD (Liquid Crystal
Displays, -ou mostradores de <cristal 1iquido). Com os
monitores de LCD ganha-se, no minimoto, 30X no peso e no
volume, com as seguintes vantagens adicionais: leitura mais
facil, auséncia absoluta de “fantasmas”, menor consumo de
energia € operaciao mais fria.

Num futuro-nfo muito distante, sfo esperadas novidades, como
os mostradores do tipo holografico, colocado g altura d=a
vista do pjiloto (head-up-display, equipamento ja usado pelos
avides de combate ou treinamento militar), controles por vox
humana ou até mesmo controle por ondas cerebrais.

. .
o
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14.5S AERODINAMICA

Antes dos primeiros v0os, a aerodindmiczca S€ resum.® @
mInguados trabalhos eminentemente empiricos £ =mda3a3CS e
intuigdo, miitos deles sem numa metodoiog:a c.znt £ ca, A0
dispondo de recirsos e conceitos satisfatdr 0s s& 3 £:7LiIA&F

-
tal evento. A partir do momento em quUE O MAIS-PRSABCC-GUETCT
ar algocu viéo, imenscs interesses comegaram 2 £t Vil Ar LWAS
corrida contra o tempo, em busca de uma teoria elacoraca SKE
permitisse exsplicar, quantificar e prever 0S fenimeros
fisicos relacicnados com o vdo. A pantir dai, a acrodinamica
nasce efetivamente como uma ciéncia. P
Inimeros trabalhos de pesquisa comegam a Ser Hegli:ados €
répidos Progressos s3o alcandados, rmpiilsionacos
principalmente pelas duas Grandes Guerras., ¢ desenvolvimerto
dos tuneis de vento e a utilizacfo sistemat ca 'dsstes 25Em

q

fim as especulagdes meramente intuitivas & poss:bilitam O
efet ivo entendimento dos fendmenos aerod1nNdm1cos .
Atualmente, o progressc da aerodinimica chegou.a tal ponto
que pcdemos dizer que todos 0os conceitos bé51cos‘Jé foram

estudados e compreendidos.

O advento da aerodinimica computacional, possibilita noye A
similagic e agquisicio de resultados estimados, referentes a
estabilidade € controle de aeronaves, miito prd:imes 20S
resultados obtidos em ensaios em tiineis de vento-e com mutto
maior rapide=z. Isto possibilita uma versat:l:idade nunca
antes imaginada no estudoc aerodindmico de corpos com formas
diversas.

A aerodindmica passa agora a direcionar suas atividades para
o estudo € aperfeigoamento de perfis aerodinamicos de alto
rendimento, o que originou o surgimento e o desenvolvimento
das asas voadoras como o superbombardeiro Northrop 8-2 (ver
figura 14.2) € avides tais como o YF-22 e X-29.°

0 YF-22 Progyetado pela equipe constituida pelas empresas
Lockheed, Boeing € General Dynamics, devido a suas formas
revolucionarias, ¢ capaz de efetuar manobras nunca antes
realizadas por qualquer outro avific. Esta aercnave venceu
este ano a concorréncia do programa ATF (Advanced Tactical
Fighter, que significa Avido de Combate Avancado) coordenado
pelo Departamento de Defesa dos EUA.

O avi%o X-29 da Grumman (ver figura 4.3), com  asas de
enflechamento invertido (negativo) e “canards” (pequenas
asas localizadas a frente) ainda esta €m fase de
desenvolviments. Avides do tipo X-29 apresentam a wvantagem
de um controle satisfatério em baixas velocidzdes, maior
sustentagRo, menor arrasto € seridao bastante ménores, mais
leves e mais econdmicas que SEus concorrentes de
enflechamento classico, oferecendo maior manobrabilidade e,
em decorréncia, serio menos vulneriveis em combates aéreos.
' ', ;

0 problemz das pontas de asa também € uma linha de pesquisa
e desenvolvimento hoje, resultando numa enorme quantidade de
boas solughes, tais como ©0s winglets wutilizados em alguns
avides atuais & a futuristica asa anelada (em forma de
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anel), ainda em estudo (ver figura 14.5) e que, segundo
especulagies, dever’d pesar aproximadamente a metade de uma
asa convencional, mas com a capacidade de transportar cargas
maiores.

FIGURA 14,5 - Asa anelada.

Cont inuos € empressivos trabalhos em aerodin@mica também vém
sendo realizados no desenvolvimento de conjuntos propulsores
de aeronaves, atingindo otimos resultados na economia de&
combustivel, na eficiéncia propulsiva e niveis de ruido. Um
dos enfoques em voga atualmente € o desenvolvimento de
hélices para vdo alto subsdnico € que ir8o equipar os
motores_prﬁp-?an Jja citados.

14.6 CONCLUSZO

|

~

<%,

Do aque foi exposto, podemos observar 4que 0. universo
aeronauticp, desde o0s seus primirdios até nossos dias, se
desenvolveu muito rapidamente. A aeronadautica €& um campo
permanentemente em evolu¢lo, incorporando e sendo o fator
mot ivador para o desenvolvimento de tecnologias de ponta.

Miito ainda estd por se descobrir e desenvolver, e assim
serat: enquanto houver homens & mentes pensantes, havera
idéias € um desejo insacidavel de conhecimento e evolugRo.

200

P

b

\e\s\s\s\ool

FUNDAER - pig, 287




'
g £

VNS NN A

T
L

.

REFERENCIAS BIQEIQGRﬁFICAS

Barroso, Carlos : Fundamentos de Engenbaria Acronaut ica,
19@8s.

Mondey, David: The International Enciclopedia of Aviation.
Crown Publishers, Inc., 1986.

Barrosc, Carlos : Introduc3o a Engenhar:a Acronautica.
FProeresa, 198%9.

Talay, Theodore A.: Introduction to the Aerodynamics of
Flight. Nat ional Aeronautics and Space
Administration, 1975.

Dommasch, Daniel O.; Sherby, Sydney S.; and Connolly,
Tomas F.: Airplane Aerodynamics. Pitman Pub. Corp..
1951

Rolls-Royce Limiteg ¢ The Jet Engine. 3rd Edition, July
L1969,

Angeluici, Enzo:* Todos o0s Avices do Mundo. Companhia
Melhoramentos de S350 Paulo Ind de Papel, 1981.

Oiiveira, J. Torres: Meteorologia Aerondutica. 2° ediclo,
., Editora Rex Ltda.

Tieghi: Filho, Justiniano: Manual de Aviagio Civil. 7°
edic3o, Departamento de Livros € Publicagdes do
Grémio Politécnico, 1972.

Rocha, Luiz Carlos Weigert: Teoria de V6o de Baixa
Veloc idade. ETA - Editora Técnica de Aviaclo Ltda..,
L]
Uel;h, John F.: Modern Airmanship. Fifth edition, Van
Nostrnd Reinhold Company, 1981.

Layman, Donald W.: Private Pilot - Complete Prograned
Course. First edition, Aero Products Research, Inc.,
1967, :

Pratt & Whitney Aircraft: The Aircraft Ga§ Turbine Engiﬁe
. and Its Operation. United Technologies Corporation,
July 1980.

Treage;, Irwin.E.2 Aircraft Gas Turbine Technology, Second . .

gdition, Mc. Graw-Hill Book Company, 1979.

Silva, .Alcides Joaguim da: Estrutura de AviSo. Empresa
Bracileira de Aeronautica S.A., Junho 1989. ¢

Vasp: Nogoes Sobre Aeronaves. Vasp - Centro de Treinamento
» Desenvolvimento.

Embraer: Aerodinimica. Empresa Brasileira de Aerondutica
5.A.

FUNDAER ~ pdg. 269



P

~ Embraer: - Radiocomunicac3o,- Radlonavegacao e Piloto’

Automdtico - EMB-110Q. Empresa Brasileira de
Aeronautica S.A. il

| '
— Embraer: Familiarizacio Aeronautnz{..3' edlcao, Empresa
Brasileira de AEronaut:ca S.A., Abril 1986-

- Embraer: Instrumentos -~ Curso de Mec&nicos. de Manutengdo
do DAC. Empresa Brasileira de Aeronautlca S A
—Embraer: Manual de operagio EHB “iz1’ Xlngu. Vol 2 de 2,:

Empresa Brasileira de Aeronautlcaﬂs B

= Embraer: Manual de Vdo EMB- ~120 Brasilia. OTNF iVC-97-1-2,
Empresa Brasileira de Aeronaut ica S.A.

g - Aviation Maintenance Publishers, Inc.: , MHotores.

! Aeronaut icos de Turbina a2 Gas. Empresa Br351]e|r1 de
e Aerondutica S.A.

»N : = Manual de V8o Por Instrumentos. Vol.2.

\ ' . : N\ = Ny *\)0\

. . \ } A RRPN - v \5

N i E 4

g N\ 5 \

':: - - ~ : » /\\ a
= 2

| By A g &

) TR

Y ™






