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INTRODUCAO

O estudo da aerodindmica importa cada vez mais, como base prévia dos projectos e desenvolvimentos
aeronauticos e astronauticos, mas nado so, também aos projectos de construcao civil (ex: estudo de pontes e
edificios de certa envergadura), ou aos projectos de outras maquinas de alta velocidade (ex: automdveis,

comboios, barcos, etc.).

Contudo o desenvolvimento da matéria aqui apresentada orienta-se para aplicagdo aeronautica, nesta era de
satélites artificiais girando em torno do globo terrestre, de avibes capazes de subir até altitudes da ordem
dos 100 km e de atingir velocidades seis vezes superiores a velocidade do som é evidente que a ciéncia
progrediu consideravelmente. Os avides actuais sao maquinas bastante complexas, com muito mais
problemas aerodindmicos que o0s seus antecessores. Para os reparar o técnico, deve possuir um

conhecimento basico dos principios de voo. Eis porque o estudo da Aerodindmica se tornou importante.

Pretende-se assim com esta sebenta dar aos alunos do CFPRC das especialidades MMA, MELIAV, MARME e
ABST nocdes basicas elementares de aerodinamica, de modo que o aluno passe a conhecer o assunto de
forma a que esteja apto a consultar qualquer publicacdo em que este tema seja tratado mais
pormenorizadamente. Nesta publicacdo explicar-se como actuam as diversas grandezas que afectam o voo

duma aeronave, assim como é possivel esse mesmo voo.

Comecaremos por recapitular algumas leis basicas do movimento, a atmosfera “standard”, e a nomenclatura
dos avides.
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FISICA DA ATMOSFERA

GRANDEZAS E UNIDADES DO SISTEMA INTERNACIONAL — LEIS DE NEWTON

Isaac Newton formulou trés leis do movimento que s3ao de extrema importancia para o estudo da

aerodinamica.

O sistema internacional de unidades (SI) € um conjunto de definicdes utilizado em quase todo o mundo
moderno, com o objectivo de uniformizar e facilitar as medicoes. Neste sistema as grandezas e respectivas

unidades dividem-se em fundamentais e derivadas.

Grandezas e Unidades Fundamentais do SI

Massa [kg];

Definicdo — Em fisica, a massa &, grosso modo, o0 mesmo que quantidade de matéria. Existem dois
conceitos distintos de massa. A massa inercial que é uma medida da resisténcia de um corpo a aceleracao
e que se define a partir da 22 lei de Newton, e a massa gravitacional, que é a quantidade de massa que

provoca a atracgao gravitacional entre corpos e que se define pela Lei da Gravitagao Universal.

Até ao momento, todas as experiéncias realizadas mostram que a massa gravitacional é igual (proporcional)
a massa inercial. E por este motivo que a aceleracdo gravitica de um corpo no vacuo é independente da
massa: a quantidade de matéria que causa a aceleracao é exactamente igual a quantidade de matéria que

resiste a aceleragdo.

Podemos dizer que a massa de um corpo é uma medida indirecta da sua inércia, ou seja a medida da maior
ou menor facilidade com que se lhe altera o estado de repouso ou movimento.

Um corpo, neste contexto, pode ser constituido por qualquer substancia; um gas, um liquido ou um sélido.
Unidade® — Quilograma (kg)

® As unidades utilizadas sdo as do Sistema Internacional (SI), seus multiplos e submultiplos. Num ou noutro caso so utilizadas unidades de
uso comum em aviagao.
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Tempo [s];
Definicao — A concepcdo comum de tempo ¢ indicada por intervalos ou periodos de duragdo. Pode dizer-se
gue um acontecimento ocorre depois de outro acontecimento. Além disso, pode-se medir o quanto um

acontecimento ocorre depois de outro.

Unidade — Segundo (s)

Temperatura [K];

Definicdo — De forma qualitativa, podemos descrever a temperatura de um corpo como aquela que
determina a sensacdo de quanto ele estd quente ou frio quando entramos em contacto com ele. E facil
mostrar que quando dois corpos sao postos em contacto (contacto térmico), o corpo com temperatura maior
arrefece, enquanto que o corpo com temperatura mais baixa aquece, até um ponto em que ndo ocorrem

mais mudancas e, para 0s nossos sentidos, eles parecem estar com a mesma temperatura.

Unidade — Kelvin (K)

Comprimento [m];
Definicdo — Extensao de um corpo considerado na sua maior dimensao;

Unidade — Metro (m)

Grandezas e Unidades Derivadas do SI

Velocidade [ms™];

Definicdo — A velocidade define-se como sendo a razao do deslocamento por unidade de tempo.
Nota

Em aviacdo € usual utilizar-se a unidade né (knot) para medir a velocidade (um né equivale a uma milha
nautica por hora)
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1 n6é =1milha nautica/hora

1 n6 = 6080 ft/h

1 né =6080 x 0,305 + 3600
1n6=0,515 m/s (1 n6 =1,85km/h)

Unidade — Metro por segundo (m/s)

Aceleracdo [ms™];

Definicdo — A aceleracao define-se como sendo a variacdo do movimento (velocidade) de um corpo por

unidade de tempo.

Unidade — Metro por segundo quadrado (m/s?)

Densidade;

Definicao — A densidade é a razao entre a massa de certo volume de uma substancia e a do volume igual de

outra substancia tomada como referéncia (normalmente a agua).

Unidade — Adimensional

Densidade absoluta ou massa especifica [kg/m’];

Definicdo — A densidade absoluta ou massa especifica de uma substancia é a massa dessa substancia por

unidade de volume.

Unidade — Kilograma por metro cbico (kg/m?®)

Forca [N];

Defini¢cdo — A forga define-se como toda a causa que modifica o estado de repouso ou de movimento de um

corpo. (grandeza vectorial que quando aplicada num corpo tende a modificar o seu estado de movimento).

Unidade — Newton (N)
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Peso [N];
Definicao — O peso é uma forca produzida pela atraccdo gravitica da terra.

Nota

O peso de um corpo, ao contrdrio da sua massa, varia consoante a posicdo do espago em que esse corpo se
encontre. O ponto da aeronave onde o peso actua (ponto de aplicacdo) é chamado o centro de gravidade
(CG). Este ponto pode deslocar-se dentro de determinados limites, por razdes de estabilidade e controle g,

em voo, um aviao roda em torno do centro de gravidade.

Unidade — Newton (N)

Poténcia [W];

Definicao — A poténcia define-se como sendo o regime a que se produz trabalho.

_ Trabalho (J) Forga (N)x Distancia (m)

Poténcia (W =
(W) Tempo (s) Tempo (s)

Poténcia = Forca x Velocidade

Unidade — Watt (W)

Pressao [Pa];
Definicao — Pressdo (P) € a forga (F) por unidade de superficie (S).

P:

w|m

Unidade — Pascal (N)

Volume [m™];
Definicao — Espaco ocupado por um corpo ou substancia.

Unidade — Metro cubico (N)
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Calor [J];

Definicdo — Forma de energia, associada com o movimento individual de dtomos ou moléculas, a qual se
devem os fendmenos calorificos (aquecimento, dilatacdo dos corpos, certas mudancas de estado e

transformacgdes quimicas).

Unidade — Joule (J)

Leis de Newton

12 Lei ou lei da inércia ou do equilibrio

Todo o corpo permanece no seu estado de repouso ou de movimento (rectilineo e uniforme) se todas as

forcas que sobre ele actuarem se equilibrarem.
22 Lei ou lei da aceleragao

Se uma forca actua sobre um corpo, este é acelerado na direccdo da forca, sendo esta aceleracdo

directamente proporcional a forca aplicada e inversamente proporcional a massa do corpo.

a=£c>F=m><a

33 Lei ou lei da igualdade da accao e da reacgao
A qualquer acgao corresponde sempre uma reaccdo de igual direccao e modulo, mas de sentido contrario.

REVISAO SUMARIA DA MECANICA DOS FLUIDOS
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Fluido

Substancia que flui, isto &, que ndo consegue resistir a esforcos tangenciais, pelo que ndo mantém a sua

forma quando sujeito aos referidos esforgos, conceito associado normalmente a liquidos e gases.

Fluido Perfeito

O fluido perfeito caracteriza-se por ter viscosidade nula e ser incompressivel.

Fluido em Repouso

Nao havendo tensdes de corte no fluido perfeito, as forcas actuantes no fluido sdo normais as superficies e

estdo em equilibrio:

SF, =0 SF, =0

Fluido Compressivel e Incompressivel

Fluido incompressivel — Peso especifico (w) é constante podemos dizer que p € constante.
Fluido compressivel — Peso especifico é fungdo da pressao.

W=px(g
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CONCEITOS BASICOS DE AERODINAMICA

A maior parte dos problemas a abordar contemplam interacgGes entre maquinas e massas de ar

atmosférico, o que confere importancia essencial ao estudo da atmosfera.

Atmosfera, Composicao e Estrutura

Atmosfera é a camada fluida constituida por uma mistura gasosa adjacente a superficie do globo terrestre e

gue roda com este a mesma velocidade média.
Esta mistura compde-se, em percentagem de volume de:

> 78,0 de azoto

> 21 de oxigénio

> 0,93 de argon

> 0,03 de anidrido carbodnico
> 0,0018 de néon

> 0,000525 de hélio

> 0,00005 de hidrogénio

> 0,00001 de kripton

> 0,000008 de xénon

> 0,000001 de ozono

> 0,000000000006 de radon

O vapor de agua esta sempre presente variando entre 0,25 e 2,5%.
No estudo da aerodindmica considera-se praticamente o ar seco porque o erro resultante desta aproximagao

no caso da densidade de ar, é da ordem dos 0,5% para condicdes médias de t = 15°C e 50% de humidade

relativa.

Propriedades da Atmosfera

As propriedades mais importantes da atmosfera (ar atmosférico) que afectam o comportamento
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aerodinamico sao:
- Pressao estatica;
- Temperatura;
- Densidade, densidade absoluta, ou massa especifica;

- Viscosidade.

Pressao estatica

Definicdo — A pressdo estatica do ar (P), a um determinado nivel, é * *

simplesmente o peso da coluna de ar que se encontra acima desse nivel por PRESSAO

ESTATICA
. . ) , (P)

Deve-se ao movimento aleatorio das particulas de fluido dependendo portanto |jg— —p!
da temperatura; # *

Fig. 1 — Pressdo estdtica

unidade de area.

A semelhanca de qualquer pressdo, também a pressdo estatica se faz sentir perpendicularmente a superficie
(Figura 1).

Unidade — Kg/m?. Esta unidade é denominada Pascal e é uma unidade muito pequena. Em aviacdo é
costume utilizar-se o hectopascal (hPa) (100,1 hPa = 1 milibar).

Ao nivel do mar, a pressao estatica é de 1013,25 hPa ou milibares.

A pressdo estatica diminui com a altitude uma vez que diminui o peso da coluna de ar que se encontra
acima dessa altitude. A uma altitude de 18 000 ft a pressdo é aproximadamente metade da pressdo ao nivel

do mar.
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Razao de pressoes - &

Razdo entre a pressdo estatica local e a verificada ao nivel médio das aguas do mar.

P,

5=_L
PO

Temperatura

Definicdo — A temperatura absoluta do ar é outra propriedade importante. A vulgar escala centigrada de

medigao de temperatura tem o zero na temperatura
520 km

de congelagdo da agua, mas o zero absoluto de Exosfera

510 km I
temperatura é obtido a temperatura de -273,15 °C. 500 km |

490 km

Assim, a temperatura standard ao nivel do mar (15

oC) corresponde a temperatura absoluta de 288,15 \

~

OC. Esta escala de temperatura absoluta é 170 km

160 km

designada de escala Kelvin. Termosfera

150 km
140 km

Unidade — Graus centigrados (°C) quando medida 130 km

~ ~ , 120 km
em relagao ao ponto de congelagao da agua. Graus

110 km
Kelvin (K) quando medida em relagdo ao zero 100 km
absoluto. 0 °C é equivalente a 273,15 K. g
80 km
70 km
A temperatura diminui com o aumento de altitude ok

50 km

Mesosfera

(1,98 °C por cada 300 m) na troposfera até uma
altitude de aproximadamente 11 km (36 089 ft)

permanecendo constante (-56,5 ©C) na estratosfera

40 km
Estratosfera

g
5

até cerca dos 20 km.

(Celsius) —» _100 _ -50 0 50 100 150 o 500/1500

Fig. 2 — Variagdo da temperatura ao longo da atmosfera

Razao de temperaturas - 0

Razado entre a temperatura absoluta local e a verificada ao nivel médio do mar.

T

0=_1
TO
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Densidade, densidade absoluta ou massa especifica

Definicdo — E a propriedade mais importante para a Aerodindmica e define-se como a massa de ar por
unidade de volume. E uma medida directa da quantidade de matéria que existe, por unidade de volume, por

exemplo, em cada m® de ar.

_ Massa
P Volume

Simbolo — p [rho]

Unidade — Kg/m®

Nota

A densidade relativa é também uma propriedade especifica de cada substédncia, que a identifica e a

diferencia das outras substancias.

Duma meneira formal podemos dizer que densidade relativa duma substéncia é a razdo entre a sua
densidade absoluta e a densidade absoluta duma substéancia tida como padrdo, normalmente a agua (H,O a
4 0C).

Razao de densidades - &

Razao entre a densidade absoluta local e a verificada ao nivel médio das aguas do mar.

P1
Po

O =

Viscosidade

Definicao — A viscosidade pode definir-se como sendo o resultado da friccdo interna de um fluido, produzida
pela atraccdo molecular, que faz com que surja resisténcia a sua tendéncia em fluir. E portanto a

propriedade que diz respeito ao atrito interno que as camadas de fluido exercem umas sobre as outras.

A viscosidade é importante no estudo do fluxo de ar nas proximidades da superficie do avido.
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Regido esta denominada de camada limite.

Em Aerodinamica estudam-se aspectos que incluem tanto a viscosidade como a densidade sendo usual

utilizar-se a seguinte formula para a medida da viscosidade (viscosidade cinematica).
v="_
P

Em que:
v - Representa a viscosidade cinematica
u - Representa a viscosidade absoluta

p - Densidade absoluta

A viscosidade absoluta e a densidade diminuem com o aumento de altitude, mas a segunda a um ritmo mais

rapido pelo que a viscosidade cinematica aumenta com a altitude.

Lei universal dos gases ou equacgao de estado

A lei universal dos gases diz que a densidade dum gas varia na razdo directa da pressao e na razao inversa
da temperatura. A equacao de estado da atmosfera relaciona a pressao, a densidade e a temperatura com

uma constante. Esta expressao é valida para todas as altitudes e tem a seguinte forma:
P=pxRxT

R — Constante para o ar considerado como gas perfeito (287 J/kg.K)
P — Pressao atmosférica
T — Temperatura

p — Densidade ou massa especifica

Como podemos verificar pela equacdo abaixo a densidade do ar é directamente proporcional a pressao
atmosférica e inversamente proporcional a temperatura.
O que a primeira analise, ndo nos poderia concluir duma forma expedita quanto a influéncia da altitude na

densidade.

T RxT

- 25 -



Aerodinamica Basica

E sabido que o aumento da altitude provoca a diminuicdo da pressao e da temperatura, no entanto verifica-
se que a pressao diminui a uma taxa mais elevada do que a temperatura, pelo que densidade do ar

decresce com 0 aumento da altitude.

Atmosfera Padrao Internacional (ISA)

Necessidade da adopgao de uma atmosfera padrao

Acontece, que ao longo do ano, durante os dias, nas mesmas altitudes, longitudes e latitudes se verificam

variacoes significativas dos parametros que definem as condicoes atmosféricas.

Os valores de temperatura, pressao, viscosidade e densidade ndo sdo constantes em nenhum ponto da
atmosfera mudando constantemente. Havia portanto necessidade de utilizar um sistema que nos permitisse

abstrair destas variacoes.

Para que se possa dispor de uma base de '94_1_5_595_,["__'_55’:5_____'_3?______1_5_
comparagao para comportamentos e \

performances das aeronaves, para calibracdo de \ h
instrumentos de pressdo, etc., foram definidas \ fTg0m E=f-—-1%
pela International Civil  Aviation \ \” 000m X 1--- 10‘

Organization (ICAO) condicdes standard das

ALTITUDE (km)
/
7

propriedades da atmosfera, “Infernational \\ISA 1 3\
Standard Atmosphere’. \L e
3, 6 - Tropical Maximo
\\ L =65 K km-1
O estabelecimento da atmosfera padrao foi feito - Presséo (MSL -ISA) : 4
101 325 Nm-~ Artico minimo
a partir de observacbes estatisticas sobre | B EuE'n{'\
| 2 M,
latitudes médias do hemisfério norte; ~assumiu- | b \ \
L=-10Kkny
se depois que a variacdo da temperatura na | | A
-100 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60
troposfera era linear e que a tropopausa se TEMPERATURA (°C)

verificava aos 11 000 m (36 089 ft).

Fig. 3 — Variagdo da temperatura com a altitude

A atmosfera padrdo internacional parte das seguintes condiges ao nivel do mar (SL):
Pressao: 101 325 Pa = 29,92 in Hg

Temperatura: 15°C =59 F

Densidade relativa ou massa especifica: 1,225 kg/m* = 0,00237 slugg/ft®
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Na tabela 1 podemos observar as variagOes da temperatura com a altitude

Altitude Temperatura Pressao Densidade
(f) (°C) (hPa) (Kg/m?)

-5000 47,5 1776,88 1,9305

-4000 41 1595,55 1,7694

-3000 34,5 1429,51 1,6187

-2000 28 1277,74 1,4781

-1000 21,5 1139,29 1,3470

0 15 1013,25 1,225

5000 51 843,1 1,056

10 000 -4,8 696,8 0,905

15 000 -14,7 571,8 0,771

20 000 -24,6 465,6 0,653

25 000 - 34,5 376,0 0,549

30 000 -44,4 300,9 0,458

35 000 - 54,3 238,4 0,386
40000 |-56,5 187,6 0,302

45 000 - 56,5 147,5 0,237

50 000 - 56,5 116,0 0,186

Tab. 1 — Atmosfera padrao internacional

Caudal Massa de Ar

A tubeira (tunel aerodinamico) representada na figura apresenta um estreitamento (area) na secgao 2 e
uma extremidade aberta em forma de cone na secgdo 3. A area desta seccdo é maior do que a area da

® O,

seccao 1.

Em regime permanente (regime em que as caracteristicas do

escoamento caso da pressao, sao T

a velocidade, etc.,

|E|'

——

independentes do tempo, isto & podemos dizer que sdo fungdo _—

Unica da posicao) considera-se que a massa de ar que entra na

®
L

o
T#

tubeira num dado intervalo de tempo € igual a que sai nesse

mesmo intervalo. Fig. 4 — Tubeira de seccio variavel

Portanto o caudal massa de ar ao longo da tubeira é constante, ou seja, € constante o fluxo da massa de ar
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nas trés secgbes: “fluxo em regime permanente”.
Para obter o caudal massa de ar (caudal massico) multiplica-se o caudal volumétrico pela densidade do ar

COmo se segue:

Caudal volumétrico (C.,))

Q=AxV

Caudal massico (rﬁ )

r;1=A><V><p

Equacao da Continuidade

Uma das leis Universais fundamentais € a que diz que “a energia e a massa nao podem ser criadas nem

destruidas, mas apenas transformadas uma na outra” - principio da continuidade.

No caso de um escoamento de ar, o principio da continuidade pode ser expresso pela equacdao da
continuidade que relaciona a velocidade do fluxo de ar que atravessa uma tubeira de secgao variavel (tubo

de Venturi) com a area da secgao transversal dessa tubeira.

Constante

n; =AxVxp=Constante © V =
Axp

A xV xp ¢é o caudal massico (massa por unidade de tempo).

Embora o ar seja compressivel e isso afecte os valores da massa especifica (p), para velocidades inferiores a

0,4 M@ podem desprezar-se os efeitos de compressibilidade e assumir-se que p é constante. Assim:

_ Constante
A

\

Desta ultima equacdo deduz-se que a velocidade é inversamente proporcional a area da secgao transversal

da tubeira, como também se pode verificar na figura 5.

@ M = Ndmero de Mach (razdo entre a velocidade do ar e a velocidade local do som)
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1 1 1
CAUDAL 52m3/s 52m3ls 52m3s

VELOCIDADE 52 mis 104 mfs 52 mgs
SECCAO DATUBEIRA  1m?2 0,5m? fm

Fig. 5 — Variacdo da velocidade ao longo da tubeira de secgdo variavel

Corrente de Ar Subsonica, Teorema de Bernoulli
Bernoulli, fazendo uso do principio da conservacdo de energia, desenvolveu um conceito que explica o
comportamento das pressoes estatica e dinamica de um caudal massico que atravessa uma tubeira de

secgao variavel.

De acordo com a lei da conservagao da energia a pressao total do ar (Pr) permanece constante. Deste

modo, ao aumento de uma das suas formas (estatica ou dinamica) corresponde uma diminuicdo da outra.

Demonstracao do teorema de Bernoulli

Considerando a tubeira convergente da figura em que:

dl - comprimento infinitesimal
S - area transversal média da tubeira
v —velocidade do escoamento

dv - acréscimo de velocidade

P - pressdo do escoamento P PP

dP - acréscimo de pressdo do escoamento T

V - volume

AP =P —(P +dP)
F=PxS e F=mxa
m=pxV e V=dixS = m=pxdlxS

dv
a=—
dt
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F:pxdlexd—v<:>F:pxSxﬂxdsz:pxSxdev pois V:ﬂ
dt dt dt

F=(PxS)-[P+dP)xS]< F=(PxS)-(PxS)-(dPxS)=F = -dPxS
—dPxS=pxSxvxdve —dP=pxvxdv < [dP =—p[vxdv pois p é constante

2

P=—p><v?+constc> P+%xva2=const<:>P+q:const pois q=%><p><v2

Representando:
P - pressao estatica

g - pressao dinamica

Enunciado:
" A pressdo total é constante ao longo do escoamento”.

Podendo entdo ser representada pela equagao:

P; =P +q =const

A energia (pressao) total do sistema é igual a soma das energias “potencial e cinética” correspondendo a

energia potencial a pressao estatica (P) e a energia cinética ou de movimento a pressao dinamica (q)

Ec :%xme2 <::>q:%><p><V2

Assim podemos dizer que a pressao total (P; ) é o somatdrio da pressdo estatica e da pressdo dinamica.

. A pressao estatica e a pressado dinadmica sao inversamente proporcionais.

No tubo de venturi existe um aumento da velocidade do ar (principio da continuidade), um aumento da

pressao dinamica e a diminuigdo da pressao estatica (teorema de Bernoulli).
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Equacao de Bernoulli

P; =P +q=Constante

P=P;—q

1
= —xpxV?
q 2><p><

Velocidade

O conhecimento da velocidade dum avido é muito importante na medida em que afecta a sustentacdo e a
resisténcia. O piloto serve-se dela para estabelecer o angulo de planeio minimo, para obter a maxima

autonomia e para controlar diversas manobras.

)

PRESSAO ESTATICA 101325 Pa 96357 Pa 101325 Pa
PRESSAQ DINAMICA 1656 Pa 6624 Pa 1656 Pa
PRESSAQ TOTAL 102981 Pa 102981 Pa 102981 Pa

FIG. 6 — VARIACAO DE PRESSOES AO LONGO DE UMA TUBEIRA DE SECGAO VARIAVEL

Medicao da Velocidade do Ar

A pressdo dindmica na equacao de Bernoulli vira:
q=P; -P

Esta equagao é a base tedrica do funcionamento do velocimetro e o principio do sistema para medicao da

velocidade, (Pitot estatico) tal como se vera mais adiante. Na figura 7 estd representado um objecto de
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configuracdo simétrica colocado numa corrente fluida e a distribuicdo das linhas de corrente em seu torno. O
fluxo a montante do objecto (seccao 1) possui uma determinada pressdo total, devida a sua velocidade,
densidade e pressao estatica. No ponto onde as linhas de corrente chocam com a extremidade anterior do

objecto (secgdo 2), a velocidade relativa da linha de corrente é nula.

Este ponto designa-se normalmente por ponto de estagnacdo anterior. Como ja se viu, quando a velocidade
diminui a pressdo estatica aumenta. Portanto no ponto de estagnacao (regido pequena proxima do bordo de
ataque onde a velocidade local fica “estagnada”, isto é, por outras palavras, a velocidade é nula
relativamente ao perfil alar) aumentara até atingir o valor da pressdo total do fluxo. Onde ndo existe
velocidade, logicamente, n3o havera pressao dinamica e, assim sendo, a pressao estatica no ponto de

estagnacdo € igual a pressao total.

Fig. 7 — Corrente fluida em torno de um corpo simétrico

Portanto a pressdao toma o valor da pressdo total; toda a energia cinética se transforma em energia de

pressao que assim adquire o maximo valor possivel.

PT=P+%xpr2

Como V = 0 teremos
P, =P

O indicador de velocidade do ar € na realidade um instrumento que mede pressao.

A pressdo total é captada pela tomada de pressdo total do tubo de Pitot (perpendicular ao escoamento), o
tubo de Pitot pode dispor de outra tomada capaz de receber a pressdo estatica P, (tomada de pressao
estatica), que deve situar-se numa face do avido que seja paralela ao escoamento para que nao haja
qualquer influéncia da pressao dinamica, a membrana elastica da escala do velocimetro, ou capsula

diafragma, representada na figura 8, deforma-se em fungao da diferenca entre as duas pressdes, ou seja de
1 2 ) i .
E><p><V e transmite o seu movimento a um ponteiro que se desloca em frente duma escala de

velocidade, graduada para uma densidade padrdo, que é em regra a do seu valor na atmosfera standard ao

nivel do mar.
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A leitura apenas correspondera ao valor real da velocidade da aeronave através do ar quando a densidade
for de 1,225 Kg/m>;

VELOCIMETRO

LINHA DE
PRESSAQ TOTAL
PRESSAO TOTAL = oy - j
TUBO PITOT
[<]
[« XNl
[slegelsle)
oo LINHA DE
= PRESSAQ ESTATICA
TOMADA DE

PRESSAQ ESTATICA

Fig. 8 — Sistema indicador de velocidade

Demonstracao matematica do funcionamento do tubo de Pitot estatico
P, =P+q<P; :P+%><p><V2

v, o ELIT.LIN |
’ S~ <0000 Pi ¢ P
5 T

Fig. 9 — Tubo de Pitot

Sendo pg a densidade do fluido do tubo manométrico, teremos que para uma altura h:
P, -P, =AP =p; xh
P,-P, =AP

Pela aplicagdo da equagao de Bernoulli (p, =p; =p, =Py )
1 2 1 2
P0+§Xparxvo =P1+§Xparxv1
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Como a velocidade V, se anula no ponto 1 (ponto de estagnagao) teremos:

V,=0=P, =Po+%><par><V02 <P -P, =%><Par><Voz = AP

Considerando que a velocidade do ponto 0 n3o sofre alteracdo no ponto 2 teremos:

V, =V, =P, =P,

P, -P, =P -P, :>%><parxvo2 = pg xh
v, - [2xpg xh
par

Conversao da Velocidade

O velocimetro é calibrado para indicar a velocidade de voo na atmosfera padrdo ao nivel do mar. Por
exemplo: a uma pressao dindmica de 0,144 atm (146 mbar) corresponde uma velocidade de voo ao nivel do
mar de 555 Km/h. Na verdade, o velocimetro pode, em muitos casos, nao indicar a velocidade verdadeira do
voo através da atmosfera. Os factores de erro e as correccoes a aplicar sdo muitas e sdo referenciadas

seguidamente:

Erro do Instrumento

Imperfeicdes de desenho e manufactura do instrumento;
Varia de instrumento para instrumento;

Actualmente € insignificante e pode ser desprezado;

YV V VYV V

Quando existe é incorporado no grafico de velocidade calibrada do avido onde for

instalado.
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Erro de montagem/posicao

O tubo do Pitot e a tomada de estatica podem estar posicionados em zonas da aeronave onde o fluxo seja
afectado pelas alteragbes de configuracao (flaps e trem) ou proximidade do solo (efeito de solo); A pressao
estatica registada nesse caso € a do local e ndo a do fluxo de ar livre;

A pressao total registada por vezes € inferior a real devido a inclinacao do tubo de Pitot relativamente ao

fluxo originada pelas variagdes de angulo de ataque.

Erro de Compressibilidade

. . A 1 . .
Para elevadas velocidades a pressao dinamica nao € apenas EXPXVZ mas sim superior a este valor

devido a um factor determinado pelo nimero de MACH.

Assim e em funcdo destes factores de erro e sua correcgdes podemos considerar as seguintes velocidades:

Velocidade do ar indicada — VAI (IAS)

A velocidade do ar indicada VAI, é o valor que o instrumento realmente indica numa dada condigao de voo.

Pode diferir muito da velocidade real de voo devido a factores como:
> Altitude diferente do nivel do mar;
» Erros do instrumento e sua montagem;

> Efeito da compressibilidade;

A VAI é obtida pelo diferencial de pressoes;

VA= [2(P, -P)
p

Velocidade do ar calibrada — VAC (CAS)

Obtém-se da VAI corrigindo o erro de instalacdo ou posicao do instrumento. Nao é possivel em todas
as condigOes de voo garantir que o Pitot (tomada frontal) esta perpendicular e que a tomada de estatica

esta paralela ao escoamento.
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> Constitui uma medida correcta da pressao dinamica quando a aeronave voa a baixas
velocidades;

> Por exemplo para uma velocidade de voo de 100 nds (185 Km/h) um erro de posigao de
somente 0,05 PSI da um erro de velocidade de 10 nds (18,5 Km/h);

> Quando o avido opera com elevados angulos de ataque a distribuicao da pressdo estatica
varia muito, tornando dificil reduzir o erro de instalacao.

> Corrige-se utilizando mais tomadas estaticas estrategicamente colocadas de forma a

anular ou reduzir os erros da principal. As correccdes a efectuar deverao figurar no manual de
voo e incluem o erro do instrumento.

KCAS =KIAS+AVp ou VAC=VAl+erro

Exemplo: Aeronave a voar com 280 KIAS a 40 000 pés.
KCAS = 280 + (- 0,5) = 279,5 Knots

5_0: ; ; | £ [

=
e
=
L=
. =
v 0 \ 1
= q,s ~ il
Z e
o "
5 v
& 3 %
£ - T
O -5.0 =3 :
ois ; 2 |
® KCAS +KIAS + CORRECTION |~ | | & ~4
| I 4 . i ! { of
® DECREASE AV, | KNOT FOR TAKEOFF | | i =
AND LANDING' CONFIGURATION, | I ke
-10.0 P et o ARSI S RS B S5O CRpe UL QA ERRECOD. SR RSN SUSVRU, (SO
0 100 200 300 400 500 600 700 800
KIAS
280

Fig. 10 — Gréfico de correcgdo do erro de instalagdo
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Velocidade do ar equivalente — VAE (EAS)

E a VAC corrigida para ter em conta os efeitos da compressibilidade. A altas velocidades a compressibilidade
da corrente de ar produz no tubo de Pitot uma pressdo estatica maior do que se verificaria se o ar fosse

incompressivel. Por isso as indicagdes do velocimetro vém maiores que a velocidade real.

O velocimetro é calibrado para dar leituras correctas na atmosfera padrdo ao nivel do mar, e, assim, tem
uma correccao de compressibilidade apropriada para essas condicdes. Contudo, quando o avido voa acima
do nivel do mar esta compensacdo nao é adequada sendo necessario fazer outras correccdes. As correccdes
a subtrair a VAC dependem da VAC e da altitude de pressdo e estdo representadas na figura 11 para a zona

de voo subsonico.

A velocidade equivalente do ar (VAE) é a velocidade de voo numa atmosfera padrao ao nivel do mar que
produziria @ mesma pressao dindmica da corrente de ar livre que a das condicOes actuais de voo.
Obtém-se portanto da VAC corrigindo os efeitos de compressibilidade (VAI e VAC pressupdem p =

constante);
EAS = CAS +AV,
EXEMPLE:
KCAS: 300
ALTITUDE: 25000t | COMPRESSIBILITY CORRECTION TO CALIBRATED AIRSPEED
| khs
ATTIZL
AN BN ARS
Y AVAE ARV AR NV
A A T TN
5 20 pd P arAV A )4 N .
Wi YAV, SV ARARY.SNDARERV S
= Pt // / / / /| h*als_,\gdﬁ
L AT AT A T AT TN
5 A o A /1A pd 4, pd N
N 2 v =l | L e R e
8 ,1/‘ = A/// /// Ny_{\bp r N DE’?-‘\\;/
/// & i ”,1 ol 4f;/ < JeE N :‘i\/‘
- AN T LA N PR N\
e S S N
B X
100 200 300 400 500 600

CALIBRATED AIRSPEED - KCAS

Fig. 11 — Gréfico de correcgdo do efeito de compressibilidade
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-1
v Y
2 y-1
1 ?(VAC) _1
a
VAE = |2 P i b
Y- po‘ 5

Para valores VAC < 70 m/s = VAC = VAE (Escoamento Incompressivel)
KEAS =KCAS+Avc ou VAE=VAC+Avc

Exemplo: para as seguintes condi¢des de voo:
KCAS = 300 Knots

Altitude de pressao = 25 000 ft

Determinar a KEAS

KEAS = 300 - 11 = 289 Knots

Velocidade do ar verdadeira — VAV (TAS)

Obtém-se corrigindo VAE pela altitude densidade. Como o indicador da velocidade do ar é calibrado para as
pressbes dindmicas correspondente as condigbes standard ao nivel do mar, tém de ser tomadas em
consideracao as variagoes de densidade.

Para relacionar a VAE com a VAV, temos que atender a que a VAE a densidade standard ao nivel do mar
produz a mesma pressao dindmica que a VAV a densidade verdadeira do ar nas condigcoes de voo. Com este

raciocinio verifica-se que:

%x p x (VAV)2 = %X Po X (VAE)2

VAV = VAE x_|P2
p

Como —=o
Po
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VAV = VAE x ——

Jo

Tendo em conta a figura 12

Exemplo 1: para as seguintes condigdes de voo:
KCAS = 215 Knots
Altitude de pressao = 15000 ft
Temperatura exterior = 30 °C
Determinar a KTAS na atmosfera standard
GRAFICO DE CONVERSAO DA VELOCIDADE DO AR CALIBRADA

PARA AVELOCIDADE DO AR VERDADEIRA (Knots)
15000

o -_}u & :o 3 a0 f B 10 5L oo
" =i | B VVAN
A ;
L T er fr‘:x -0
. BRI AS Y | F
ZEESSSS IS A
e AT sl i ) ™
0,65 f lq\)‘ Qy%)@%ﬁo EEREES E_,n 5
g AT S o 3
w 00 s 3 o5 o 20 ; 0 op
s AR -
[ 3 FE %?%%é’w ,250: ig
i o5 & o0 '
=] _Qz T |
I gus Ry 50 é
O iy o i
040 e 1 400 i
o 1 | A N -
foIpE =
.g 0,30 I ':: [ 300 ‘f
= 028 ] s E 25 E
W "
LE] oy 200
s i $‘=ﬂ T 150
] i F
010 . 1 "o
| 50
b et A et A e————t
s0 180 150 200 #38  200 350 400 450 5B 556 kOO
215 KvAC

Fig. 12 — Gréfico de conversdo da VAC para VAV

Procedimento (figura 12):

Tragar uma vertical partindo dos 215 KVAC (KCAS) até interceptar a linha dos 15000 ft.
Ler na linha de KTAS Atmosfera standard o valor correspondente

KTAS Standard = 270 Knots
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Exemplo 2: para as seguintes condigdes de voo:
KCAS = 215 Knots

Altitude de pressao = 15000 ft

Temperatura exterior = 30 °C

Determinar a KTAS na atmosfera ndo standard

GRAFICO DE CONVERSACQ DA VELOCIDADE DO AR CALIBRADA
PARA AVELOCIDADE DO AR VERDADEIRA (Knots)

15000
50 S0 a5 40 35 k0 20 1 il 5 S!FD
17 7 j 7 7E
s L'J__%f;,f"‘ = / 7 f:w
L 1 I;Lr f‘g > \A = / E”“
. persta S S AN
;"‘J‘“f‘f\z\\ é}«x 3
9,70 3 VA . e 2l W .
0,85 1 aq\‘f ;25{* "ﬂ% TEMGEAE :ﬂn E
o Faarg -~ | L ]
., 128 .| g e
;- S S "
g 55 2 o =
. * FE 7 q;c /W Eaw S
Z ] KL | -
g m AL = 'a.] w s
% us ﬁ?ﬂ 37@% A / f,,, %
2 F
E 83 H 7 - 308 gf
z | f F 290 =
nzs Py 7 Eae 3
0% % / 8 00 <

05 t 1o
1V I
a0 3 : i 0

¢ Jrrrrprrerirrr T T e
L] 50 L W0 o0 X8 Aeb 350 400 450 S S50 EDD

215 KvAc

Fig. 13 — Gréfico de conversdo da VAC para VAV

Procedimento (figura 13):

Tragar uma vertical partindo dos 215 KVAC (KCAS) até interceptar a linha dos 15000 ft.

Tragar uma horizontal até interceptar a linha SL e a partir deste ponto tracar uma vertical até interceptar a
linha da temperatura (30 °C) e finalmente tracar uma horizontal até interceptar a linha KTAS Atmosfera nao

standard.

Ler na linha de KTAS Atmosfera standard o valor correspondente

KTAS Nao standard = 290 Knots

A VAV é entdo funcao da VAE e da altitude densidade. A figura 14 mostra um grafico da altitude densidade
em fungdo da altitude pressdo e da temperatura. Cada valor da altitude densidade fixa a razdo entre a VAV

e a VAE. Assim, o velocimetro mede a pressdo dinamica correspondente a velocidade verdadeira de voo
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depois de se terem aplicado as correcgdes de instrumento, posicao, compressibilidade e densidade. Estas

correccdes fundamentais para a determinacdo exacta da velocidade e para navegacao de precisao.
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Fig. 14 — Gréfico da altitude densidade / altitude pressdo

Para uma temperatura ambiente de 15 °C e uma altitude pressdo de 6000 ft teremos uma altitude

1
densidade de 3700 fte — =106

o

Conversao da Altitude

O altimetro é um instrumento medidor de pressGes e deve-se comparar a um barémetro anerdide, ja que ele
da indicacao de altitude por intermédio da medicdo de pressdo. Todos os altimetros s3o calibrados para a
leitura de altitudes, segundo o principio de equivaléncia das pressdes com as altitudes na atmosfera padrdo

(standard). Assim, surgem dois tipos de altitudes:
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Altitude pressao

E a altitude & qual se observa uma dada pressio na atmosfera padrdo. O altimetro de um avido é
essencialmente um bardmetro sensivel calibrado para indicar a altura na atmosfera padrao. Se o altimetro é
regulado para 29,92 inHg (polegadas de mercurio) a altitude indicada é a altitude pressao, isto €, a altitude

da atmosfera padrdo a que corresponde a pressdo a que o altimetro esta sujeito.

Evidentemente, esta altitude de pressdo indicada pelo altimetro pode ndo coincidir com a altitude a que ele
estd acima do nivel do mar, devido a variacbes de temperatura, pressdo atmosférica, decréscimo de

temperatura com a altitude e possivelmente erros na medicao da pressao.

Altitude densidade

O parametro mais apropriado para relacionar o comportamento aerodindmico numa atmosfera qualquer é a
altitude densidade, isto é, a altitude a qual o ar da atmosfera padrdo tem uma dada densidade. Na
determinagdo da altitude densidade temos certamente de considerar a pressao (altitude pressao) e a

temperatura.

A figura 14 ilustra 0 modo como a altitude densidade depende da altitude pressdo e da temperatura. Este
grafico é de uso muito comum e figura normalmente nos manuais de voo. Muitas vezes, em aerodinamica e
na performance de avides, consideram-se a altitude densidade e a temperatura como os factores mais

importantes.

Calculo da Altitude Densidade

Um método pratico (erro inferior a 300 pés) para determinar a altitude densidade consiste em:
Adicionar 600 pés por cada 10 F (graus Fahrenheit) acima da temperatura standard (SL = 59 F) do local, ou

subtrair a altitude do local os mesmos 600 pés por cada 10 F abaixo da temperatura standard do local.
Exemplo 1: (altitude em pés e OAT em F) em Jackson, Wyoming a altitude da pista é de 6 444 pés. Num
dia com uma temperatura de 80 F, qual sera a altitude densidade?

Para determinar a temperatura standard no local (locais acima SL) podemos subtrair a temperatura standard

SL, 3,5 F por cada mil pés acima do SL.
6444 x| 2| _ 22554
1000
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59 -22,554 = 36,446 = 36,5

A temperatura standard em Jackson, Wyoming é de 36,5 F

Como a temperatura que se verifica neste dia € de 80 F
80-36,5=435

Dividindo esta diferenga por 10 (por cada 10 F acima da temperatura standard do local).

35,
10

Multiplicando 4,35 vezes 600 (600 pés por cada 10 graus acima da temperatura standard do local).
4,35x600 = 2610

Adicionando os 2610 pés a altitude da pista (6444 pés) obtemos 9054 pés que sera a altitude densidade na

pista nesta altura.

Nota
A performance do avido sera a que se obteria num dia standard a uma altitude de 9054 pés.

Peaas = 10102 kg/m?
Pooss = 0,9319 kg/m’

A massa especifica do ar é 8 % menor o que naturalmente tera implicagdes na performance da aeronave.

Exemplo 2: (altitude em pés e OAT em ©C) determinar a altitude densidade que se verifica a 4000 ft num
dia com OAT = 29 °C.

Temperatura ISA do local = 15 °C — (1,98 °C/1000 ft x altitude do local)

Desvio ISA = OAT — Temperatura ISA do local

Altitude densidade (ft) = Altitude pressao (ft) + (120 x Desvio ISA)

Temperatura ISA do local = 15 — 198 x4000 |=7,08 °oC
1000

Desvio ISA = 29 — 7,08 = 21,92 °C
Altitude densidade (ft) = 4000 + (120 x 21,92) = 6630 ft

-43 -






Aerodinamica Basica

AERODINAMICA

TERMINOLOGIA

Asa
As asas tém como fungdo principal, a geracdo de forgas que proporcionam a sustentagdo e o controlo da

aeronave. As caracteristicas da asa dependem do tipo de missao e dos requisitos especificos de

desempenho. Para descrever a geometria da asa utilizam-se termos que importa enumerar e definir.

Formas (planta)

As asas vistas em planta, podem ser: em flecha (swepback), rectangulares, trapezoidais, elipticas e em
delta, podendo surgir também uma classificagao de mistas.

o,

FLECHA (SWEPBACK)

>

ELIPTICA

RECTANGULAR

TRAPESOQIDAL

DELTA

Fig. 15 — Formas de asa em planta

Area ou superficie alar (S)

E a superficie da asa incluindo a parte coberta pela fuselagem (figura 16) e as “nacelles” dos motores.
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S:(_)xb

Fig. 16 — Avidao em planta

Envergadura (b)

E a distancia de extremo a extremo da asa (figura 16).
Corda média (C)
E a medida geométrica das cordas. O produto da corda média pela envergadura é igual & superficie alar

(figura 17).

l- CORDA MEDIA

! b I

PONTA DA ASA

Fig. 17 — Representagdo da corda média

Razao de aspecto (AR)

Coeficiente adimensional que expressa a relacdo entre o quadrado da envergadura e a superficie alar. Se a

asa for rectangular a razao de aspecto resulta da divisao da envergadura pela corda média.

- 46 -



Aerodinamica Basica

Corda na raiz e corda na ponta

Corda na Raiz (Cg) - E a corda medida na linha central do avido (figura 16).

Corda na Ponta (C;) - E a corda medida na ponta da asa (figura 16).
Razao de conicidade ou afilamento (A)
E um coeficiente adimensional que exprime a relagcdo entre o comprimento da corda na ponta da asa e a da

corda de raiz da asa. A maioria das asas para baixas velocidades de voo, possuem razbes de conicidade

entre 0,4 e 0,5. J4 a maioria das asas com flecha possuem razdes de conicidade entre 0,2 e 0,3.

Angulo de regress3do ou de flecha (A)

Angulo medido entre uma linha perpendicular & corda da raiz da asa e uma linha que une os pontos de 25%

das cordas.

25% CRr

Fig. 18 — Asa com regressao alar (flecha)
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Corda aerodindmica média (MAC) ou (E)

E a corda que passa pelo centrdide da area S da asa, por outras palavras podemos dizer que € a corda que
corresponde ao centro geométrico do semi-plano da asa. Se a asa fosse substituida por uma asa rectangular
de igual envergadura e corda igual a MAC, os momentos de picada (nariz em baixo) em ambas seriam

iguais.

O eixo de localizagdo da MAC € a principal referéncia para as consideragoes de estabilidade longitudinal,
note-se que a MAC nao é a corda média que passa pelo centrdide da area da asa. Por exemplo, a asa em
delta de ponta afilada com razdo de conicidade nula tem corda média igual a metade da corda da raiz, mas

a sua MAC é igual a dois tercos da corda na raiz.

Fig. 19 — Representacdo da MAC numa asa

O valor numérico da MAC, para a asa em flecha pode ser determinado através da seguinte equacao:

b ENVERGADURA [m]

2
3 A+1
[ : |
i[ J S=bXC SUPERFICIEALAR [m?]

C CORDAMEDIA [m]

@ AR RAZAO DE ASPECTO

b _ b’
AR'C'S

CT CORDANAPONTA [m]

Cr CORDANARAIZ [m]

CONICIDADE A = E
R
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Bordo de ataque

Linha frontal da asa que separa o extradorso do intradorso

Bordo de fuga

Linha traseira da asa que separa o extradorso do intradorso

Extradorso

Superficie superior da asa, limitada pelo bordo de ataque e de fuga

Intradorso

Superficie inferior da asa, limitada pelo bordo de ataque e de fuga.

Perfil Alar

O termo alartem origem na palavra latina a/a que significa fazer subir.

Um perfil alar (figura 20) é a seccdo que se obtém se cortar transversalmente a asa do avido.

Lo-=" PERFIL ALAR

Fig. 20 — Perfil alar

Tipos: simétrico e assimétrico

Os perfis podem ter diferentes formas, em funcao do tipo de avido onde sao utilizados. Se o valor da

curvatura maxima (flecha) de um perfil for igual a zero o perfil diz-se simétrico (mesma curvatura no



Aerodinamica Basica

extradorso e no intradorso). Se o valor da curvatura maxima (flecha) for maior que zero o perfil diz-se

assimétrico (curvatura do extradorso e do intradorso diferentes).

Assimétricos Simétricos

&Q
P
a_— ., ==

Fig. 21 — Tipos de perfis alares

Linha de corda

Linha recta que une o bordo de ataque ao bordo de fuga.

Corda

E o comprimento da linha de corda. Todas as dimensdes dos perfis sio medidas em funcdo do valor da

corda.

Curvatura maxima (flecha)

E a distdncia méxima entre a linha de curvatura média e a linha de corda. D4 a ideia da assimetria do perfil.
Se a curvatura maxima for igual a 0 (zero) o perfil é simétrico. Para perfis de baixa velocidade o valor de

curvatura maxima é normalmente 4% localizado a 40% a partir do bordo de ataque.

Espessura maxima

Distancia maxima entre o extradorso e o intradorso. Para um perfil tipico de baixa velocidade o valor da

espessura maxima € de 12% localizado a 30% a partir do bordo de ataque.

Linha de curvatura média

E a linha média (equidistante ponto a ponto) entre o extradorso e o intradorso do perfil.
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Perfil de curvatura positiva

Quando a linha de curvatura média se situa acima da linha de corda.

Bordo de ataque

Ponto frontal do perfil que une o extradorso ao intradorso

Bordo de fuga

Ponto traseiro do perfil que une o extradorso ao intradorso

Raio de concordancia do bordo de ataque

E uma medida do arredondamento do bordo de ataque. Pode variar desde 0 (zero) para perfis supersonicos

até 2% da corda para perfis de baixa velocidade.

Extradorso

Linha superior do perfil que une o bordo de ataque ao de fuga.

Intradorso

Linha inferior do perfil que une o bordo de ataque ao de fuga.

Localizagiao da espessura maxima | Espessura maxima

Raio de concordancia do

|

|

| bordo de atague | Extradorse
|

|

I

Linha de curvatura meéda

Curvatura maxima

(flecha)
/

4\1—

| g / |
|Bordo de ataque | Intradorso Bordo de fuga l

. ‘ Corda [
| ‘ |

Linha de corda

Localizagio da curvatura maxima

Fig. 22 — Perfil alar
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Diversos

Trajectdria real de voo

Direccao real de voo (a mesma do vector vento relativo mas de sentido contrario).

Vento relativo (VR)

Vector que define a velocidade, direccao e sentido do ar que incide num corpo que o atravessa. E igual e de
sentido oposto a velocidade de linha de voo ou trajectéria (velocidade, direccdo e sentido do movimento de
um corpo que se desloca através do ar).

Angulo de ataque (a)

Angulo agudo formado pela direccdo do vento relativo ou da trajectdria e pela linha de corda (figura 23).

Angulo de incidéncia (i)

Angulo formado entre a linha de corda do perfil
e o eixo de referéncia do avido (figura 23).

(este angulo é fixo em relagdo a asa, mas pode

.. ~ " Eixo de referéncia
ser variavel em relagao ao plano de cauda). —_

—

—_—
—_—

e - Yento Relativo

Fig. 23 — Angulo de ataque e de incidéncia

FORCA AERODINAMICA

Escoamentos em Torno de um Corpo

A accdo do escoamento de ar sobre um corpo é a mesma quer este se desloque sobre o ar em repouso —

Escoamento estacionadrio — quer sejam as particulas de ar que incidem com a mesma velocidade sobre o
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corpo em repouso — Escoamento ndo estaciondrio. Este principio permite considerar unicamente o
movimento relativo do corpo com o ar que o rodeia, isto €, podemos empregar indistintamente os termos

“corpo que se desloca através do ar” e “o ar que se desloca sobre o corpo”.
Um escoamento diz-se estacionario ou em regime permanente quando a velocidade do fluido em qualquer
ponto fixo ndo muda com o tempo. Neste tipo de escoamento a velocidade de um elemento de volume do

fluido pode variar enquanto ele muda de posicao, mas a velocidade do fluido em cada ponto do espaco

permanece constante ao longo do tempo.

Resisténcia e densidade do ar

Quando um corpo se de desloca através do ar cria-se uma resisténcia ou oposicdo ao movimento. Esta forga

de resisténcia é igual a que o corpo receberia se estivesse imdvel e o ar se desloca-se sobre ele.

A resisténcia ou oposigao ao movimento do corpo através do ar é devida a diversos factores sendo os mais
importantes a forma do corpo e a densidade do ar. Quanto maior a densidade do ar maior a resisténcia.

Quanto mais a forma de corpo se aproximar da forma fuselada menor a resisténcia (figura 24).

100 % de Resisténcia

::O 50 % de Resisténcia

:;O 5 % de Resisténcia

Fig. 24 — Resisténcia / forma do corpo

A forma que oferece menor resisténcia é a de um corpo fuselado com uma razao de finura de 3 ou 4 para 1

e com espessura maxima localizada a 1/3 do seu comprimento a contar do bordo de ataque.

Camada limite
Quando um objecto se desloca através do ar a viscosidade faz com que as particulas de ar proximas da

superficie do objecto sejam empurradas e aceleradas até aproximadamente a velocidade dessa superficie.

As particulas de ar das camadas mais afastadas também s3o aceleradas, mas a menor velocidade. A medida
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gue a distancia das particulas a superficie aumenta a influéncia desta vai diminuindo e a partir de

determinada distancia as particulas de ar ja nao sofrem qualquer aceleracao.

A camada de ar desde a superficie do objecto até ao ponto em que ndo se faz sentir qualquer variagao na
velocidade das particulas de ar, devida ao movimento da superficie, € a denominada camada limite (figura
25). A natureza desta camada determina o coeficiente maximo de sustentacdo e as caracteristicas de perda

da superficie aerodinamica, como veremos em estudo posterior.

VELOCIDADE DO
ESCOAMENTO LIVRE

CAMADA LIMITE

Yy "{

V=0 VELOCIDADE RELATIVA

SUPERFICIE

Fig. 25 — Camada limite

Forcas de friccao

As forcas que actuam numa superficie aerodinamica sdo resultantes da “pressao” e do “atrito” do ar. As
forcas de atrito sdo provocadas pela friccdo das particulas de ar da camada limite na superficie
aerodindmica. Como os efeitos do atrito estdo limitados a camada limite, as forcas de friccdo ndo sao as
predominantes podendo as forcas de pressao ser estudadas de uma maneira simples desprezando os efeitos

de atrito e de viscosidade do ar.

Escoamento laminar e escoamento turbulento

Quando um escoamento de ar se desloca, a velocidade relativamente baixa, sobre uma superficie lisa e
uniforme a camada limite tem espessura muito fina, configuragao regular, rectilinea e uniforme e as

particulas de ar ndo se cruzam umas com as outras - escoamento laminar.
A medida que o escoamento de ar aumenta de velocidade e/ou se desloca através de superficies rugosas a

camada limite aumenta de espessura e torna-se instavel. As pequenas perturbagdes de pressao dao lugar a

agitacdo do fluxo instavel e ao cruzamento (mistura) entre as particulas - escoamento turbulento.
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A natureza de um escoamento, isto &, se laminar ou turbulento e a sua posicdo relativa numa escala de

turbuléncia (escoamentos turbulentos apresentam nimeros de Reynolds mais altos) € indicada pelo nimero

de Reynolds (Re).

O numero de Reynolds € a relagdo entre as forgas de inércia (F,) e as forgas viscosas (Fu ).

ZONA DE TRANSICAQ
LAMINAR 1! l 1 TURBOLENTO

k J

I'!
|
|
|

SUPERFICIE

Fig. 26 — Escoamento laminar / turbolento

Para condutas circulares de diametro D:

Nota

_pxVxD VxD
w \Y

Re

O escoamento é laminar a baixas velocidades e turbulento a velocidades elevadas. A regido na qual o

escoamento passa de laminar a turbulento é denominada zona de transicao.

No escoamento laminar as forcas de friccdo sao menores que no escoamento turbulento provocando por

isso menor resisténcia ao deslocamento. O fluxo turbulento possui mais energia cinética que o laminar.
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Escoamento bidimensional em torno de uma superficie aerodinamica

Quando um escoamento constante incide sobre uma
superficie, as particulas de ar tém que a contornar. Se a
superficie for plana o escoamento ndo é uniforme
existindo a formacdao de turbilhdes e consequente
aumento de resisténcia ao deslocamento. Se a
superficie tiver uma forma curva o escoamento
contorna-a de uma maneira uniforme aparecendo
apenas uma pequena zona de turbilhdes junto ao bordo
de fuga.

—_—
=—=====——.  RESISTENCIA

il
1l
1
1
1
) i
1
= 1
e 1
i
I ———
—_————— :
= 1
[?).055 {
# Il
e .
RESISTENCIA i
i
e 1
ﬁ 1
=0 — '
= 1
‘—n_“___‘_'_ﬁ_,_A_-*_'— = d
_—— 0 5% 15% 50% 100%

Fig. 27 — Forma do corpo / Resisténcia

Linhas aerodinamicas e tubo aerodinamico

Os caminhos tracados pelas particulas de ar quando contornam uma superficie sdo as denominadas /inhas

aerodindmicas. Em termos graficos, a uma maior ou menor aproximagdo das linhas aerodindmicas

corresponde uma maior ou menor velocidade das particulas de ar.

Um tubo aerodinamico é um tubo imaginario feito por linhas aerodinamicas. Ndo se considera

escoamento de ar dentro ou fora das paredes do tubo, mas sim escoamento ao longo do tubo.

O conceito de tubo aerodindmico permite visualizar o escoamento de ar a volta de uma superficie como

passando num tubo de Venturi.

Fig. 28 — Linhas e tubo T

aerodinamico

LINHAS AERODINAMICAS (FLUXO)

FLUXO ASCENDENTE
UPWASH

Fig. 29 — Escoamento em torno de um perfil alar

TUBO AERODINAMICO

ALTA VELOCIDADE / BAIXA PRESSAD

FLUXO DESCENDENTE
DOWNWASH

BAIXA VELOCIDADE / ALTA PRESSAQ,” o
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Escoamento livre

Escoamento onde a pressdo, temperatura e velocidade relativa ndao sdo afectadas pela passagem da
aeronave ou seja sao independentes da influéncia do corpo, qualquer ponto do escoamento, apresenta

pressdo igual a atmosférica.

Escoamento relativo

Escoamento relativo é o escoamento que possui uma direcgdo paralela e oposta a direcgdo de voo.

Consequentemente € a trajectdria da aeronave que determina a direccao do escoamento relativo.
Downwash e upwash

Upwash é a subida do escoamento (figura 29) devido ao facto da pressdo local diminuir; o downwash é o

retornar do escoamento a trajectdria original devido ao facto da pressao retomar valores iniciais;

Vortices e estagnacao

Vortice é a consequéncia de um escoamento desordenado, frequentemente turbulento. Todo o movimento
em espiral (rotacao) das linhas de fluxo é um voértice, isto &€, o movimento do fluido que roda rapidamente
em torno de um centro é chamado de vortice. A velocidade e a taxa da rotacdo do fluido sdo de maior

intensidade no centro, diminuindo progressivamente a medida que a distancia ao centro aumenta.

A pressdo (estdtica) do fluido num vortice € menor no centro onde a velocidade é maior, e cresce

progressivamente a medida que nos afastamos do centro.

Pontos de estagnacgdo, pequena regidao proxima do bordo de ataque e de fuga (figura 29) onde a
velocidade local estagna, isto €, por outras palavras, pontos onde a velocidade relativa da linha de corrente

€ nula, ou onde a pressao total é igual a pressdo estatica.

CIZ%xpr2 com V=0=>q=0 = P;=P
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Distribuicao de Velocidade e Pressao em Torno de um Pefrfil

Quando o perfil atravessa um escoamento de ar produz nesse escoamento variagdes de pressao e de
velocidade. As variacOes de pressao originadas nas superficies do perfil propagam-se em todas as direccoes

a velocidade do som.

Para velocidades subsonicas as perturbagdes de pressdo que se deslocam para a frente do perfil afectam a
corrente do ar que se aproxima. Ao aproximar-se do bordo de ataque o ar diminui de velocidade

aumentando-a em seguida ao passar pelo extradorso e intradorso do perfil.

Ao variar a velocidade varia também a pressdo dinamica e a pressao estatica, de acordo com o teorema de

Bernoulli.

Nas proximidades do ponto de estagnacdo (bordo de ataque) a velocidade é reduzida sendo a pressdo

estatica nesse local superior a pressdo estatica ambiente.

O ar que passa no extradorso e no intradorso do perfil € acelerado para valores superiores a velocidade da

linha de voo dando lugar, nessas zonas do perfil, a pressdes estaticas inferiores a pressao estatica ambiente.

Vi<V
Vy < Vg
V> Vy

Fig. 30 — Distribuigao de velocidades em torno de um perfil alar

As diferengas de pressao em torno do perfil podem ser representadas graficamente como se vé na figura 31.
As setas apontadas para a superficie do perfil representam pressOes estdticas superiores a pressao

ambiente. As setas apontadas para o exterior representam pressoes inferiores.
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A diferenga de presses em torno do perfil depende do tipo de perfil, da velocidade e do valor do angulo de

ataque.

Sustentacao Nula Sustentacao positiva

Fig. 31 — Distribuicao de pressdes em torno de um perfil alar

il

L

Fig. 32 — Distribuigdo de pressdes / angulo de ataque

As diferentes pressoes estaticas em torno do perfil (figura 32) podem ser representadas apenas por uma
forca resultante denominada Reaccdo Total ou Forca Aerodindmica (figura 33). O ponto de aplicacao
desta forca chama-se de Centro de Pressoes (CP).

FORGA AERODINAMICA (FA)
4

/

/.
I‘ CENTRO DE

/ 0
S g PRESSOES (CP)

Fig. 33 — Distribuicdao de pressdes em torno de um perfil alar

W
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As forcas que actuam sobre o perfil fazem-no segundo um sistema de coordenadas. No caso da forga
aerodinamica o sistema de coordenadas escolhido é um sistema rectangular definido pela direcgdo do vento

relativo ou da trajectdria e um eixo perpendicular ao mesmo.

No sistema de coordenadas atras definido a forca aerodindmica pode ser decomposta em outras duas forcas
(figura 34) uma paralela ao vento relativo, denominada Resisténcia ao avanco ou arrasto (Drag), outra

perpendicular ao vento relativo e denominada Sustentagdo (Lift).

FORGA
AERODINAMICA
SUSTENTAGAO 4 |
|
|
|
|
|
T
- |
o = =
= | RESISTENCIA
VR —» S AD AVANGO
=
S,
" I TRAJECTORIA VOO -

Fig. 34 — Decomposicdo da forca aerodindmica

Centro de Pressoes

Ponto de aplicacao da pressao resultante do diferencial de pressdes geradas no extradorso e intradorso da

asa este ponto tem um inconveniente, desloca-se com as variagdes do angulo de ataque.

Movimento do Centro de Pressdes — Nos perfis assimétricos quando varia o angulo de ataque existe
variacao da forca resultante e existe movimento do Centro de Pressdes (CP) ao longo da linha de corda. O
CP desloca-se para a frente, no sentido do bordo de ataque, a medida que aumenta o angulo de ataque.
Este movimento provoca momentos de picada uma vez que as resultantes das pressdes na parte superior e

inferior do perfil ndo tém a mesma linha de acgdo.
Nos perfis simétricos nao sao gerados momentos de picada, para qualquer angulo de ataque, uma vez que

as resultantes das pressoes na parte superior e inferior do perfil tém a mesma linha de accao e o CP ndo se

desloca com a variagao do valor do angulo de ataque.
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Centro Aerodinamico

O estudo das forcas que actuam no centro de pressGes é extremamente complexo. Para simplificar este
estudo é utilizado um outro ponto denominado centro aerodinamico onde se considera que actua a forca

aerodinamica.

Este ponto situa-se a cerca de 25 % da corda para perfis subsonicos e a cerca de 50 % da corda para perfis
supersonicos e corresponde a um ponto fixo em torno do qual os momentos de picada sdo constantes para

velocidades constantes.

Influéncia da Velocidade (Pressiao Dinamica) na Forca
Aerodinamica Produzida no Perfil Alar

Para um determinado angulo de ataque e uma determinada velocidade temos uma determinada relagdo de

pressOes e uma determinada forga resultante.

Para o0 mesmo angulo de ataque se aumentar a velocidade a pressao dinamica também aumenta com a

consequente diminuicdo da pressdo estatica e o aumento da forga aerodindmica (figura 35).

Fig. 35 — Influéncia da velocidade na geracdo de sustentacdo

Influéncia do Angulo de Ataque na Forca Aerodindmica
Produzida no Perfil Alar

Consideremos um perfil assimétrico. Para um angulo de ataque e uma velocidade especificos existe uma
certa relacdo de pressdes e uma determinada forga aerodinamica. Se a velocidade permanecer constante e

variar o angulo de ataque a relagao de presses e a forca aerodindmica também variam.
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Angulo de Ataque (-4°) — N3o existe diferencial de
pressdes entre o extradorso e o intradorso do perfil
nao havendo forca de sustentacdo (resultante de

forca aerodinamica nula).

Angulo de Ataque (0° até 8°) — Existe um ligeiro

aumento da velocidade do ar que passa no extradorso

do perfil com um consequente aumento da forca

aerodinamica.

Angulo de Ataque (8° até 169°) Existe um consideravel

aumento da velocidade do ar que passa no extradorso do

perfil com um consideravel aumento da forca aerodinamica.

Angulo de Ataque préximo dos 16° Pode ocorrer perda total
da componente sustentagdo da forca aerodinamica e um

aumento da componente resisténcia devido & separacdo 1ee % 2

(descolar) da camada limite da superficie do perfil. - : .

Equacao da Forca Aerodinamica

Uma dada pressdo sobre uma superficie origina uma forca F, forca esta que por sua vez pode ser
determinada pela expressdo F =P xS. Para obter a pressdo resultante que actua sobre a superficie alar

basta adicionar algebricamente os diferenciais de pressdo entre o extradorso e o intradorso. Multiplicando-a
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pela superficie alar temos a forga aerodinamica.
Para desenvolver uma equacao para a forca aerodindmica é necessario determinar os factores que a

afectam. Embora existam variadissimos factores, consideram-se os seguintes como 0s mais importantes:

Velocidade da corrente fluida (V)
Densidade do ar (p)

Superficie alar (S)

Forma e perfil da superficie alar
Angulo de ataque (a.)

Efeitos da viscosidade ()

YV V V VYV V V V

Efeitos de compressibilidade

Como se viu, a forga aerodindmica € igual ao produto do diferencial de pressao resultante pela superficie
alar. Porém, o diferencial de pressdo além de ser dificil de exprimir sob forma matematica varia com o

angulo de ataque.

Através de experiéncias efectuadas chegou-se a conclusdao que o diferencial de pressdo é directamente

proporcional a pressao dinamica.

Portanto, a equacao da forca aerodindmica poder-se-a apresentar como o produto da pressado dinamica pela
superficie alar, e por uma constante (K) que representa a relacdo entre a pressdo dinamica e o diferencial de

pressao da asa.

FA=qxSxK « FAz%xprszxK (1)

Coeficiente de Forca Aerodinamica

Coeficiente — Numero adimensional que expressa uma grandeza ou graduacao.

Coeficiente de forca aerodinamica — Numero adimensional da razdo entre a média de uma pressao

aerodinamica e a pressao dinamica.

Muito embora a equagao da forca aerodindmica (1) relacione trés dos sete factores anteriormente
mencionados ainda ha a considerar os quatro restantes. Todos aqueles factores (forma e perfil da superficie
alar, angulo de ataque, viscosidade, efeitos da compressibilidade) afectam a constante “K”. Esta constante
representa-se por Cr e denomina-se “coeficiente de forga aerodinamica”. Deste modo, considerando todas

as variaveis teremos:

-63 -



Aerodinamica Basica

FA=%XpXV2XSXCF @)

O coeficiente determina-se através de experiéncias em tdnel aerodindmico ou em voo. Para termos uma
ideia do efeito do Cr na forca aerodinamica imagine-se um carro em andamento e que colocamos a palma
da mdo na corrente fluida com um determinado angulo de ataque; a forca que empurra a mao para cima e

para tras é a forca aerodinamica.

Mantendo constante a velocidade do carro e a area da mdo, e rodando esta de modo a aumentar o angulo
de ataque, a forca aerodindmica aumenta. Interpretando a equacao (2) verifica-se que Cr aumentou com o

angulo de ataque, uma vez que V, S, e p se mantiveram constantes.

Quando se efectuam testes com um perfil para avaliar as suas caracteristicas aerodindmicas, o que
normalmente se procura é determinar o seu C.

Resolvendo a equacao (2) em relagdo a Cr teremos:

FA
Cr=r—"— (3

1 2
—xpxV* xS
2" P

Os perfis sdo submetidos a testes em tuneis aerodindmicos utilizando dispositivos especiais que permitem
variar o angulo do ataque do perfil, e estdo equipados com instrumentos para medir a direccdo e a
intensidade da forca aerodinamica. Como se conhece a densidade e a velocidade da corrente que percorre o

tunel e ainda a superficie alar, é possivel determinar facilmente Cr para varios angulos ataque.

SUSTENTACAO

Definicao

Ja foi referido, mas nunca é demais repetir, que a forca aerodinamica é a forga total que actua sobre um
perfil, cuja direccdo e intensidade varia de acordo com as variacoes da velocidade e do angulo de ataque.
Por este motivo € dificil recorrer a forca aerodinamica para prever a performance dum avido e analisar as

caracteristicas dum perfil.
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A analise simplifica-se quando se decompde a forca aerodindmica em duas componentes relacionadas com o

vento relativo (VR).
A sustentacao é definida como sendo a componente da forca aerodindmica que actua perpendicularmente

ao vento relativo (VR) ou trajectéria de voo do avido resultando do diferencial de pressdes entre as

superficies do extradorso e intradorso da asa.

Fig. 36 — Sustentacdo

Equacao

Conhecendo a direccao e a intensidade da for¢a aerodinamica é facil determinar o angulo que ela faz com a
sustentacdo. Este angulo que é designado por X na figura 36, permite resolver o triangulo, donde entdo se

pode se concluir:

L=FAxcosX (4)
1 2
FA:EXPXV xSxCr (5)

Substituindo (5) em (4) temos:
L :(%xvaz xSxCijCOSX

O termo C. xcos X representa-se normalmente por C, e chama-se coeficiente de sustentaggo.

A sustentacao na sua forma mais corrente é entao definida pela seguinte equacao:
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L=%XpXV2XCLXS (6)

A correcta interpretacdo da equagdo da sustentacdo (6) € a chave para a completa compreensdo dos

principios de voo.

Exemplo 1: (variacdo de densidade)
) 1 x
Num voo de nivel a 40 000 ft de altitude em que p = ZX p, Pbara se conseguir gerar o valor da sustentagao

requerida para equilibrar o peso, mantendo o angulo de ataque constante, é necessario aumentar a

velocidade (V) para o dobro.

Nota

Se a velocidade aumenta duas vezes, na equagao aumentara quatro vezes pois esta elevada ao quadrado.
Podemos entdo concluir que:

Num voo estabilizado para que L = W = C*®

Se variar a altitude a densidade do ar (p) também varia, entdo duas situacdoes podem acontecer:
12 - A altitude aumenta, logo p diminui assim é necessario aumentar a velocidade e/ou o dngulo de ataque.

23 - A altitude diminui, entdo p aumenta serd entao necessario reduzir a velocidade e/ou o angulo de

ataque.

Exemplo 2: (Variacdo de velocidade)

Num voo de nivel (pote) se a velocidade aumentar para o dobro, para que a sustentacao (L) se

mantenha constante é necessario reduzir o angulo de ataque (a) para que o coeficiente de sustentacdo (C,)

1
seja reduzido para — do valor inicial (antes de aumentar a velocidade).

Podemos entdo concluir que:

Se a altitude é constante (p mantém-se constante) duas situacdes podem acontecer:
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12 - A velocidade aumenta é necessario diminuir o C_ diminuindo o angulo de ataque.

23 - A velocidade diminui é entao necessario aumentar o C, aumentando o angulo de ataque.

Coeficiente de Sustentacao (C,)

O coeficiente de sustentacao (C.) é a razdo entre a pressao de sustentacdo e a pressdo dindmica. E uma

medida da capacidade do perfil para produzir sustentagao.

L L

qxS ;xprZXS

C, )

Curvas do Coeficiente de Sustentacao

O declive da curva do C_ é aproximadamente o0 mesmo na maioria dos perfis, isto &, verifica-se um aumento
de 0,1 no C_ por cada grau de aumento no angulo de ataque. O ponto onde a curvatura intercepta o eixo
das abcissas denomina-se ponto de sustentacdo nula e representa o angulo de ataque a que o perfil nao
tem sustentacao (C. = 0).

CL

Relacdo entre o Angulo de Ataque e a Velocidade

Quando a velocidade do avido diminui terd que haver uma reacgao do piloto no sentido de manter a
sustentacao. Uma rapida analise equacgdo da sustentacao permite-nos verificar que a velocidade e o C, sdo

as Unicas varidveis que afectando a sustentacdo podem ser controladas pelo piloto.
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Assim sendo, para manter uma forga de sustentacao constante, quando o avido perde velocidade, o piloto
deve aumentar o angulo de ataque (figura 37) aumentando assim o C, e desta forma compensando o

decréscimo de velocidade.

F 5
CL
C\ max 150 kt
P72 1 S S >
200 kt
o863 _____TT7%
250 kt
0,552 - — - — — —
300 kt
0384} -=---
e, \ \ _

Fig. 37 — Relagdo velocidade/angulo de ataque

Caracteristicas do Perfil

No perfil simétrico a linha de curvatura média coincide com a linha de corda e a curvatura do extradorso é

igual a do intradorso. Este tipo de perfil produz sustentacdo apenas para angulos de ataque positivos.

O ponto de estagnacdo anterior situar-se-a abaixo do ponto onde a corda intercepta o bordo de ataque;
assim a corrente que se escoa sobre o extradorso percorre uma distancia maior e havera sustentagao.
Quando o angulo de ataque é nulo (vento relativo paralelo a linha de corda) as correntes percorrem

distancias iguais, o diferencial de pressao sera nulo e consequentemente nao existira sustentacgao.

CL 1.6
1.4 2y
- PERFIL
: ASSIMETRICO
1.0
PERFIL
0.8 / SIMETRICO
0.6 T T
0.4
0.

-2° 0° 2° 4° 6° 8° 10°  12° 14° 16" 18° 20°

Fig. 38 — Perfil simétrico/assimetrico
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O perfil assimétrico normalmente deve ter um angulo de ataque negativo para que a distancia percorrida

pela corrente de ar no intradorso e no extradorso seja igual e assim o diferencial de pressdes seja nulo.
As curvas de sustentacdo para os dois perfis um simétrico e outro assimétrico estdo expostas na figura 38

para uma analise comparativa. Quanto maior for a curvatura dum perfil, mais para a esquerda se deslocara
o ponto de sustentagado nula.

RESISTENCIA AO AVANCO

Definicao

A resisténcia ao avango € definida como sendo a componente da forca aerodinamica que actua

paralelamente a direccdo do vento relativo (VR) ou trajectdria mas em sentido contrario.

‘- ---------- TRAJECTORIA VOO

Fig. 39 — Resisténcia ao avango

Equacao

O valor da forca de resisténcia ao avanco dado em termos geométricos (figura 39) ou analiticamente pela
equacao (8) diz respeito a resisténcia total produzida pelo aviao em voo.

D=%xpr2xSxCD (8)
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A resisténcia total é o valor da soma de dois tipos de resisténcia, a saber a resisténcia parasita (D,) € a
resisténcia induzida (D).
Coeficiente de Resisténcia (Cp)

O coeficiente de resisténcia (Cp) € a razao entre a pressao de resisténcia e a pressao dinamica.

D D

Cp = =
qxS ;xp xV?xS

9)

Tipos de Resisténcia

Parasita - Dy

Pode definir-se como a resisténcia ndo associada com a produgdo da forga de sustentagdo D, =D +D,. A

resisténcia parasita pode ser originada por varios factores, tais como a deslocacdo de ar pelo avido que é
naturalmente influenciada pela sua forma, turbuléncia gerada na corrente fluida por interferéncias varias,

e finalmente pelo atrito do ar ao passar sobre a superficie do avido.

Todos estes factores provocam forcas de

===
resisténcia que nada tém a ver com a sustentagdo %@5

== :
mas sim com o movimento de um objecto através _._ﬂ-‘.__“% RESISTENCIA
da massa de ar. Todas estas formas de %@?ﬁ |
I 1
resisténcia: de forma, de atrito superficial, e de =Siaa=— :
. A - ~ A TS C
interferéncia sao afectadas pela velocidade. E—i— . |
RESISTENCIA :
Quanto maior for a velocidade, maior é o efeito = :
e |
0 - n - = !

destes tipos de resisténcia = —— N o T00%

Podemos entdo dizer que a resisténcia parasita aumenta com o aumento da velocidade e duma forma

exponencial.

Resisténcia de forma

E a resisténcia causada pela forma do avido. A figura mostra quatro corpos de formas diferentes, colocados
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numa corrente fluida. O corpo aerodinamico (perfil alar) é envolvido pelas linhas de corrente duma forma
suave, sem provocar turbuléncia. No disco, as linhas de corrente tomam uma forma descontinua, originando

0 aparecimento de turbuléncia e a diminuicdo da pressao estatica a jusante.

Da diferenca de pressdes entre as faces do disco resulta uma forca que tende a retardar o seu movimento; é

a resisténcia.

Na figura podemos verificar também as contribuigles, em resisténcia, das formas consideradas € de notar a
baixa resisténcia do perfil aerodindmico quando comparado com o disco com a mesma Ssecgdo recta,
exactamente porque o ar em torno do perfil se escoa sem turbuléncia. Para diminuir a resisténcia de forma
da-se, normalmente, as partes dos avides (fuselagem, naceles de motores, bombas e outros componentes)

expostas a corrente, uma forma de gota de agua.

Resisténcia de atrito superficial

E a resisténcia produzida pela friccdo das particulas de ar da camada limite entre si e entre a superficie do
avido exposta ao fluxo de ar, isto €, sobre as superficies dum avido percorridas pelo escoamento forma-se

uma camada de ar muito estreita que se denomina por camada limite.

A figura 40 mostra o escoamento do ar sobre uma superficie e a distribuicao das velocidades dentro dessa
camada. As moléculas de ar junto a superficie tém velocidade nula. Porém a camada imediata, devido ao

arrastamento das moléculas de ar da camada adjacente, move-se com uma certa velocidade.

—
: *|  CORRENTE PERTURBADA

” CAMADA LIMITE

SUPERFICIE

Fig. 40 — Escoamento sobre uma superficie

A velocidade das varias camadas aumenta a medida que aumenta a distancia a superficie, até atingir o valor
da velocidade da corrente de ar nao perturbada. Entre a superficie em contacto com o fluido e o ponto em

que se da a igualizagao das velocidades situa-se a camada limite.
A espessura desta camada, em regime de velocidade subsdnica, ndo excede a espessura duma carta de

jogar. As diversas camadas, dentro da camada limite, escorregam umas sobre as outras produzindo uma

forca retardadora ou de resisténcia que é originada pela viscosidade do ar.
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Este tipo de resisténcia é chamada de resisténcia de atrito superficial e o seu valor por unidade de
superficie € muito pequeno. Porém, nos avides de transporte, como se compreende, constitui uma parcela

significativa da resisténcia parasita.

Por outro lado, como no aluminio que reveste as superficies expostas se forma uma camada de 6xido de
aluminio, a sua superficie torna-se rugosa e dificulta o escoamento. Este fenédmeno provoca o aumento de
espessura da camada limite e, por consequéncia, o aumento da resisténcia de forma. Para evitar este

inconveniente é costume polir ou pintar as superficies.

Todavia, como as tintas também sdo susceptiveis de oxidacdo, podem provocar efeitos semelhantes se nao
forem convenientemente tratadas. Nos avides de muito alta velocidade em que predomina essencialmente a

resisténcia de atrito recorre-se quase sempre a utilizacdo de superficies perfeitamente polidas.

Resisténcia de interferéncia

A resisténcia de interferéncia é provocada pela interpenetracdo das correntes fluidas que se desenvolvem

num avido, por correntes turbulentas ou por restricdes ao fluxo normal das linhas de corrente.

Por exemplo, o ar que se escoa ao longo da fuselagem colide com o ar que percorre a asa, junto a sua raiz,
originando a resisténcia deste tipo. Os efeitos desta colisdio podem atenuar-se, dando as superficies em

causa, configuragdes apropriadas e que permitem a inter-penetracdo das correntes de um modo suave.

Quando consideramos o avidao na sua totalidade a resisténcia parasita total € maior que o somatodrio das
resisténcias verificadas nos diferentes componentes (asas, fuselagem, estabilizadores, etc.). Este diferencial
resulta da inter-penetracao das diversas camadas de escoamento de ar que se desenvolvem em torno do

aviao

Area parasita equivalente e equacao da resisténcia parasita

Como se sabe a forca é por definicdo, igual ao produto da pressao pela area. A resisténcia parasita, sendo
uma forca, pode-se determinar multiplicando a pressdo dinamica pela area, tomando para valor da area, o

correspondente ao duma superficie hipotética que produziria a mesma resisténcia parasita que o aviao,
ambos com a mesma velocidade.

Esta superficie denomina-se por area parasita equivalente exprimindo-se normalmente em pés quadrados.

Esta portanto relacionada com a resisténcia parasita através da seguinte expressao:
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Dy =gxf @ Do=%xpr2xf

f - representa a area parasita equivalente

f=Cp, xS (10)

Variacdo do coeficiente de resisténcia parasita com o coeficiente de sustentacado

A variacao do coeficiente com o coeficiente de sustentagao C,
O coeficiente de resisténcia parasita minimo Cpomin Verifica-se geralmente na sustentacdo nula (C.= 0) ou

préximo desta, aumentando gradualmente a partir deste ponto.

Efeito dos flaps e trem de aterragem na resisténcia parasita

A resisténcia parasita varia directamente com o aumento da area frontal. A descida de trem de aterragem,
flaps, etc., pode aumentar a area frontal em cerca de 80 % aumentando proporcionalmente a resisténcia

parasita.

Efeito da altitude na resisténcia parasita

A resisténcia parasita diminui com o aumento de altitude, A
pois como é sabido a densidade diminui com o aumento de =
altitude e consequentemente a pressdao dindmica
(consideramos que a velocidade se mantém constante).
Como podemos verificar (equagao 11) a resisténcia parasita

é directamente proporcional a pressdao dinamica, logo se

esta diminui também a resisténcia parasita diminuira. . -
VELOCIDADE

Fig. 41 — Variacdo da resisténcia parasita com a velocidade
1 2
=—xpxV
q 2 P
1 2
DO:quxCDOQDOZExpr xSxCp  (11)
Por exemplo, um dado avido a voar a uma certa VAV a 40 000 pés (c = 0,25) tem um quarto da resisténcia
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parasita correspondente ao nivel do mar (c = 1).

Este efeito da-se porque o ar de menor densidade produz uma pressao dindmica menor.

Efeito da velocidade na resisténcia parasita

A figura 41 mostra a variagdo da resisténcia parasita com a velocidade. Tendo em consideracao a equacdo 1
convém salientar que o efeito da velocidade, na resisténcia parasita é de todos o mais importante. Esta

aumenta com o quadrado da velocidade.

O predominio da resisténcia parasita a grandes velocidades de voo acentua a necessidade de uma crescente

perfeicao de linhas aerodinamicas.

Para ilustrar este facto, vejamos um exemplo concreto, um avido em voo logo acima da velocidade de perda
pode ter uma resisténcia parasita de 25% da resisténcia total, no entanto, o0 mesmo avido em voo de nivel a

baixa altitude a maxima velocidade tem uma resisténcia parasita que é quase 100% da resisténcia total.

Induzida - D,

Origem da resisténcia induzida

A componente da resisténcia total devida a producdo
da sustentagao chama-se resisténcia induzida. Esta €
por assim dizer uma consequéncia da forca de

sustentacdo, induzida portanto quando uma asa

desenvolve sustentacdo, provocada pelos vértices de BORDO DE FUGA

VORTICE

ponta da asa que modificam o fluxo ascendente e

descendente na vizinhanca desta. Para analisar este

VORTICES DA ASA VORTICES DA ASA
tipo de resisténcia seria necessario desenvolver uma S amA DIREITA
teoria bastante complexa e demorada. Nos paragrafos
que se seguem apresentar-se-30 apenas alguns

&

principios e conclusdes de interesse pratico.

BORDO DE FUGA LINHA CENTRAL DO AVIAO

Fig. 42 — Vortices de ponta da asa

Os vortices de ponta da asa sao gerados quando o fluxo de ar de maior pressao na parte inferior da asa

circula através do seu extremo para a regidgo de menor pressado no extradorso (figura 42).
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Estes vortices sdo mais fortes no extremo da asa perdendo intensidade a medida que se aproximam da

parte central do avido.

Se a asa fosse de envergadura infinita ndo existiriam vortices de ponta da asa, o fluxo ascendente seria
equilibrado pelo fluxo descendente, o vento relativo (VR) no centro aerodinamico (CA) ndo teria componente
vertical (teria apenas componente horizontal) e o dngulo de ataque seria exactamente igual ao angulo de

ataque geométrico.

UPWASH
{ASCENDENTE)

FLUXO ASCENDENTE L

L
i

Va
\

FLUXO DESCENDENTE 1 | i N i

DOWNWASH
(DESCENDENTE)

Fig. 43 — Asa de envergadura infinita

Como nao existem asas infinitas (figura 44), os vértices de extremo da asa empurram o fluxo de saida para
baixo originando um fluxo descendente que faz com que o VR atras da asa seja desviado para baixo num

angulo com amplitude igual a metade da amplitude do angulo de fluxo descendente.

VELOCIDADE
FINAL DO
- DOWNWASH

ESCOAMENTOQ

DOWNWASH W

Fig. 44 — Asa real

O vento relativo no CA é influenciado pelo fluxo descendente e desloca-se para baixo. Este deslocamento
para baixo do vento relativo no centro aerodinamico reduz o angulo de ataque efectivo que tem como

consequéncia uma reducdo da sustentacao total gerada pela asa.

Sendo o vector da forca de sustentacdo perpendicular ao vento relativo, o vector correspondente a
sustentacdo efectiva (perpendicular ao vento relativo efectivo) tem uma determinada inclinagdo para tras
(figura 45) em relacdo ao vector da forca de sustentacdo normal (perpendicular ao vento relativo da
corrente livre). O vector componente da sustentacdo efectiva (paralelo ao vento relativo da corrente livre)

corresponde a forca de resisténcia induzida.

O angulo de inclinacdo do vector de sustentacao efectiva € igual ao angulo induzido do vento relativo

-75 -



Aerodinamica Basica

efectivo e tem amplitude igual a metade da amplitude do dngulo de fluxo descendente.

RESISTENCIA INDUZIDA (D)

SUSTENTAGCAO COM

DOWNWASH NORMAL SUSTENTACAO INCLINADA PARA TRAS

DEVIDO A DIMINUIGAO DO ANGULO DE
ATAQUE EFECTIVO

ESCOAMENTO A
EFECTIVO

__\\\ o,

o \
L4 i/
- - o
VENTO RELATIVO
oy v e

0L, = ANGULO DE ATAQUE EFECTIVO
O = ANGULO DE ATAQUE INDUZIDO

Fig. 45 — Angulo de ataque efectivo/induzido

O diferencial de pressGes entre o extradorso e o intradorso da asa aumenta a medida que aumenta o valor
do angulo de ataque.
Quanto menor for a velocidade do avido maior terd que ser o angulo de ataque, maior diferencial de

pressoes, mais fortes os vortices de ponta da asa, maior a resisténcia induzida.

Equacao da resisténcia induzida

A resisténcia induzida relaciona-se com o angulo de ataque e, portanto, com o coeficiente de sustentacdo,
logo podemos escrever a equacdo da resisténcia induzida a partir da equagdo da forca aerodinamica, e

assim teremos:

D, =qxSxC, (12)
1
. \V/2
q 2><p><

Nesta equagao surge um novo coeficiente designado de coeficiente de resisténcia induzida Cp. O Este

coeficiente pode determinar-se através da seguinte expressao:

2
C, =kxC.* como kz; teremos C, G (13)
nx AR xe nx AR xe
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Substituindo as equagdes (2) e (3) em (1) obtemos:

2

D, :1xpr2xSxC—" (14)
2 nx ARxe

a partir da equacao da sustentacdo podemos obter a equagao do C,

2xL

L:lxvaszxCLcsCL:___7__
2 pxV°xS

4xL?

2
se elevarmos ao quadrado temos: C * =—————
p xV* xS

(15)

Substituindo (15) em (14) obtemos:

4x|?
p?xV*xS?xnxARxe

Dizgxvaszx (16)

Simplificando temos:

D - 2xL?
! pxV?xSxnxARxe

(17)

e — representa o factor de eficiéncia do avido, também conhecido por factor de eficiéncia de Oswald, mede a
eficiéncia de cada asa em relacdo a asa ideal (e < 1), a asa que se aproxima mais da ideal é a asa eliptica.

k — é designado simplesmente por factor k

Efeito da sustentacdo na resisténcia induzida

Sendo a resisténcia induzida uma componente da forca de sustentacdo, quanto maior for a sustentacao

maior sera a resisténcia induzida.

Em voo de nivel a sustentagao deve igualar o peso pelo que o valor da resisténcia induzida depende do peso

do avido.

Certas manobras requerem uma forca de sustentacdo maior que o peso do avido. A relacdo entre a forca de
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sustentacdo e o peso é conhecida por factor de carga (n).

L
=— (18
" W()

Quando o factor de carga aumenta a resisténcia induzida também aumenta. A resisténcia induzida aumenta

proporcionalmente ao quadrado da forca de sustentacdo como se pode também observar pela equacdo (17).

Efeito da altitude na resisténcia induzida

Se atendermos a equacao da resisténcia induzida (17) verifica-se que a resisténcia induzida é inversamente
proporcional a massa especifica (p), é também sobejamente conhecida a variacdo desta com a altitude
(decresce com o aumento da altitude), logo podemos concluir que a resisténcia induzida aumenta com o

aumento da altitude

Efeito da velocidade na resisténcia induzida

Se tivermos em atencdo a equacdo da resisténcia induzida (17), vemos que esta é inversamente

proporcional ao quadrado da velocidade, isto €, aumenta quando a velocidade diminui.

Também é sabido que as baixas velocidades estdo associadas a altos coeficientes de sustentacdo, pela

equacdo abaixo verificamos que o coeficiente de resisténcia induzida é directamente proporcional ao

guadrado do coeficiente de sustentacao. i
Dj
C 2
Coi = -
nx AR x e
0 VELOCIDADE

Fig. 46 — Variagdo da resisténcia Induzida com a velocidade

Podemos assim dizer que a velocidade influéncia a resisténcia induzida directa e indirectamente, isto &, a
diminuicdo da velocidade faz s6 por si aumentar a resisténcia induzida (forma directa) e também porque a
diminuicdo da velocidade corresponde a maiores coeficientes de sustentacao, logo maior sustentagao

gerada.
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Pela equacdo 17 verifica-se que a resisténcia induzida é directamente proporcional ao quadrado da

sustentacdo (forma indirecta).

Efeito da razdo de aspecto na resisténcia induzida

Os vortices de ponta da asa de uma asa com grande razdo de aspecto afectam uma menor porcdo da sua
envergadura sendo a inclinacdo total do fluxo descendente também menor e consequentemente a
componente horizontal da forca de sustentacdo (resisténcia induzida) também menor, a resisténcia induzida

€ inversamente proporcional a razao de aspecto.

SESSAOD BASICA

AR=0C0
14
AR=18  aR-12 AR=5 AR=2
1,2 /}‘/—-\ L X & 4
1,0] |
5
< 08
3
5 0.6/ | NUMERO MACH PEQUENO
i
0.4 |
mzf
0 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25

C, daASA

Fig. 47 — Variagdo da resisténcia induzida com a velocidade

Se atendermos a equacao do Cp; é facil verificar que para aumentos da AR teremos diminuicdo do Cp; €

consequentemente também a resisténcia induzida diminui.

_ CL2
P rxARxe
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Efeito da conicidade e da flecha das asas na resisténcia induzida

A razdo de aspecto duma asa é o factor primario para a determinacdo das suas caracteristicas
tridimensionais e da sua resisténcia devida a sustentacao. Uma distribuicdo tipica da sustentagdo ao longo

da envergadura € a distribuigao eliptica como se pode ver na figura 48.

Corrente descendente
induzida & constante

Fig. 48 — Distribuigdo tipica da sustentacdo numa asa eliptica

Se esta distribuigdao eliptica da sustentacdo for obtida com uma asa cuja planta é também eliptica, cada
secgdo da asa tem o mesmo coeficiente de sustentacdo, e a velocidade da corrente descendente induzida é

constante ao longo da envergadura.

Aerodinamicamente a asa eliptica é a asa mais eficiente porque o facto do C, e a velocidade induzida serem

constantes provocam uma resisténcia induzida minima para uma dada razao de aspecto.
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Fig. 49 — Distribuicao da sustentacao ao longo da envergadura

Ao estudarmos a eficiéncia de uma asa € natural que estudemos por comparagao a asa de seccdo eliptica.

O efeito da forma eliptica esta ilustrado no grafico da razdo do coeficiente de sustentacdo do perfil pelo

coeficiente de sustentacao da asa, em funcdo da semi-envergadura da asa.
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A asa eliptica produz um valor constante de (C,/ C.) = 1,0 ao longo de toda a distancia da raiz a ponta.
Assim, o angulo de ataque do perfil o, € 0 angulo de ataque induzido o;, s3o constantes ao longo de toda a
envergadura. Se a planta da asa nao ¢ eliptica, é de esperar que o coeficiente de sustentacdo e o angulo de
ataque ndo sejam constantes ao longo da envergadura.

A asa, rectangular tem uma razdo de conicidade de 1,0 e caracteriza-se por um forte vortice na ponta, com
uma corrente de ar descendente forte na ponta e fraca na raiz. Esta grande falta de uniformidade na
corrente descendente provoca uma variagdo semelhante nos dngulos de ataque induzidos locais a, longo da

envergadura.

Na ponta, onde ha uma forte corrente descendente, o angulo de ataque induzido é maior que o valor médio
de toda a asa. Como o angulo de ataque o é a soma de o; com o, um grande o; local reduz o o, local dando
origem a baixos coeficientes de sustentacdo locais na ponta. Na raiz da asa rectangular, onde ha pequena

corrente descendente local, da-se o contrario.

Esta situacdo cria um angulo de ataque induzido na raiz que é menor que o do valor médio da asa. O
resultado € o grafico da figura, que nos da para coeficiente de sustentagao local na raiz cerca de 20% mais

gue o coeficiente médio da asa.

O efeito da forma rectangular pode ser apreciado comparando uma distribuicdo de sustentacao da asa
eliptica com a da asa de corda constante. Préximo da ponta as cordas criam menor sustentacdo que na raiz

e, portanto, tém menor coeficiente de sustentacdo.

A grande falta de uniformidade do coeficiente local de sustentacao ao longo da envergadura implica que
umas seccoes suportam uma parte do peso total maior que as que lhe compete enquanto outras suportam

um peso menor.

Portanto, para uma dada razdo de aspecto, a asa rectangular € menos eficiente que a asa eliptica. Por
exemplo, uma asa rectangular com AR = 6 tera um angulo de ataque induzido 16% mais alto e uma

resisténcia induzida 5% mais alta que a asa eliptica com uma mesma razao de aspecto.

O outro extremo é a asa em ponta (delta), cuja razdo de conicidade é zero. Como a area na ponta afilada é
extremamente pequena, ndo pode sustentar o vortice principal de ponta da asa e daqui resulta uma
mudanca brusca na distribuicdo da corrente descendente.

A asa em delta tem a maior corrente descendente na raiz, decrescendo para a ponta. Na vizinhanca
imediata da ponta encontra-se uma corrente ascendente que indica a existéncia de angulos de ataque
induzidos negativos.
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A variacao do coeficiente de sustentacao local que dai resulta mostra um valor de C; pequeno na raiz e muito
grande na ponta.

Pode apreciar-se este efeito tendo em atencdo que as grandes cordas da raiz produzem baixas pressoes de
sustentacdo, enquanto que as cordas curtas préximas da ponta estdo sujeitas a pressoes de sustentacao
muito altas. A variacdo de C / C, ao longo da envergadura da asa de razdo de conicidade nula esta

representada no grafico da figura.

Tal como no caso da, asa rectangular, a nao uniformidade das distribuicdes de sustentacdo e de corrente
descendente ddo como resultado a pequena eficiéncia desta asa por exemplo uma asa ponte-aguda com AR
= 6 tera um angulo de ataque induzido 17% mais alto e uma resisténcia induzida 13% mais alta que uma
asa eliptica com a mesma razao de aspecto. Entre os dois exemplos citados de formas de asa, devem existir

formas cuja eficiéncia seja mais aceitavel.

As variacdes de C,/ C. para uma asa com razao de conicidade de 0,5 aproxima-se bastante da distribuicdo
de sustentacdo da asa eliptica, e as resisténcias induzidas das duas configuraces sdo quase iguais. Uma asa
com AR = 6 e razdo de conicidade de 0,5, tem um o; apenas 3% mais alto Cp; 1% mais alto que a asa

eliptica com a mesma razdo de aspecto.

Outro factor de que depende a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura € a disposicdo em
flecha das asas. A variacao da distribuicdo de sustentacao que se obtém, dando a uma asa a forma em

flecha, é semelhante a que resulta da diminuicdo da razao de conicidade.

Além disso os grandes angulos de flecha tendem a aumentar a resisténcia induzida. A asa eliptica é a forma
de asa ideal para voo subsonico, pois € a que da menor resisténcia induzida para uma dada razdo de

aspecto.

Contudo, a maior objeccdo a forma eliptica é a grande dificuldade da sua construcdo. E preferivel uma forma
de asa de alta conicidade, do ponto de vista da robustez e peso estrutural; a forma da asa pode ter uma
razao de conicidade de 0,45 a 0,20.

Para conservar a eficiéncia aerodindmica, a asa € construida com torcoes e variacdes de perfil para se obter

uma distribuicdo de sustentacdo tao eliptica quanto possivel.

Métodos utilizados para a redugao da resisténcia induzida

e Alheta de ponta da asa (wing tip fence) — Uma alheta plana colocada na ponta da asa reduz os

vortices de ponta da asa e tem um efeito similar ao incremento da razao de aspecto (figura 50).
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o Deposito de ponta da asa (wing tip tank) — Deposito de combustivel colocado na ponta da asa tém
um efeito semelhante as alhetas de ponta da asa.

e Forma da ponta da asa (modified wing tip) — A forma da ponta da asa pode afectar a forca dos
vortices de ponta da asa. Pontas curvadas para baixo ou para cima podem ser usadas para diminuir a

resisténcia induzida.
¢ Winglets — sdo pequenos perfis verticais que nascem da ponta da asa. Estes perfis tém uma forma e um

angulo tais que o fluxo induzido gera uma pequena forca no sentido de deslocamento do aviao

(resisténcia induzida negativa ou impulso).

—\\¢ \
N

| A I.}_'I
l_——-l'i_ b N :;\.,_ »
PLAIN WING T WING TIP FENCE MODIFIED
WINGTIP
— — — —_—ry Y M
e e T'Jtﬂ-.. '._‘\-.‘-
- L0Qon. ( - b

WINGLET WINGTIP TANK

Fig. 50 — Diversas formas de pontas de asa

Resisténcia Total - D

Depois de tudo o que foi dito anteriormente é sabido que a resisténcia total em regime subsonico € igual ao

somatorio da resisténcia induzida com a resisténcia parasita.

E entdo a forga que se opde ao movimento do avidao no ar, portanto, sendo uma forca de oposigao, poderia
levar-nos a pensar, que se teria desvantagens, mas ndo, é de extrema utilidade nas aproximagGes para

aterragem.
Devido as caracteristicas de aceleragdo dos motores de reaccao, os avides de jacto utilizam nas
aproximagOes para aterragem, os flaps e os freios de picada, para aumentar a forca de resisténcia. Este

aumento de resisténcia é Util por diversos motivos.

A aceleragdo dos turboreactores a baixas velocidades de rotagdo é muito lenta.

Se os motores operarem a maior poténcia o tempo de aceleragdo é consideravelmente menor. Portanto,
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guanto maior for a resisténcia num avido, maior tera que ser a poténcia para manter a velocidade de
aproximagao final.

Caso o avido entre numa situacao de emergéncia durante a aproximacdo que exija o emprego da poténcia
maxima, menor sera o tempo de aceleragdao do motor. Por outro lado, o aumento de resisténcia permitira
gue o aviao faga aproximacdes mais pronunciadas sem exceder a velocidade de aproximacao final, € muito

importante também, operar pistas mais curtas.

Curva da Resisténcia Total

A resisténcia total (D) dum avido, quando em voo, resulta da soma das resisténcias induzida (D;) e parasita
(Do)

Na figura 51, podemos observar a variagao caracteristica da resisténcia total com a velocidade, para um
determinado avido. Ambas as componentes, induzida e parasita dependem directamente da velocidade, a
parasita é directamente proporcional ao quadrado da velocidade, ao passo que a induzida é inversamente

proporcional ao quadrado da velocidade.

Podemos assim afirmar que na resisténcia total do avido, tem preponderancia a resisténcia induzida a baixas

velocidades e resisténcia parasita nas velocidades mais elevadas.

Resisténcia Total 1

5’

Resisténcia

Resisténcia
induzida

-
Yo\ Y s Velocidade

Fig. 51 — Curvas de resisténcia/velocidade

A curva da resisténcia total de um avido é um factor primordial em muitas questGes da performance do
avido, no que respeita a alcance, autonomia, voo em subida, manobra, aterragem, descolagem, etc.,
baseando-se sempre em relagbes que envolvem esta curva. Devemos assim destacar os seguintes pontos

importantes:
Ponto 1. A velocidade de perda, para este avido corresponde a V;. Nesta situagdo acontece um aumento
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brusco e muito significativo da resisténcia total. Dado que as equagOes da resisténcia parasita e induzida ndo
consideram o fendmeno da perda, o comportamento do avido em termos de resisténcia total nao depende

somente destas e desvia-se do previsto seguindo o comportamento a tracejado.

Ponto 2. A velocidade V5, 0 avido tem a minima velocidade de descida (voo sem motor). Note-se que para

esta velocidade a resisténcia induzida é cerca de 75% da resisténcia total.

Ponto 3. Devido ao modo como as resisténcias parasita e induzida variam com a velocidade (resisténcia
parasita proporcional ao quadrado da velocidade, resisténcia induzida inversamente proporcional ao
guadrado da velocidade), a resisténcia total minima verifica-se quando a resisténcia induzida é igual a
parasita. Assim sendo a resisténcia total minima verifica-se para Vs, entdo num voo de nivel (L=W) para esta
velocidade o avido estara a voar com (L/D)msx. Esta velocidade é uma caracteristica importante no estudo da

performance dos avides.

Ponto 4. Neste ponto o avido possui uma velocidade ligeiramente superior a velocidade Vs ou seja a
correspondente a (L/D)msy, NO entanto a resisténcia parasita representa agora cerca de 75% da resisténcia

total.

Ponto 5. Neste ponto, a resisténcia induzida € uma parte muito pequena da resisténcia total, ao contrario

da resisténcia parasita.

Ponto 6. Para velocidades mais elevadas a resisténcia aumenta muito rapidamente devido ao efeito da
compressibilidade. Acontece que a equagao da resisténcia parasita ndo toma em conta estes efeitos pelo

gue novamente a curva da resisténcia total se desvia da curva da resisténcia parasita, (tracejado).

Razao Sustentacdao/Resisténcia

Quando se projecta um perfil, pretende-se que ele seja capaz de produzir uma dada sustentacdo, no entanto
nao podemos descurar um aspecto muito importante, que € a resisténcia ao avanco que ele vai introduzir.

Para analisarmos um dado perfil recorre-se assim a um factor que nos permite ter uma nocdo da eficiéncia
do perfil. Este parametro é conhecido por eficiéncia aerodindmica do perfil, e é representado pela razdo

entre a sustentacdo e a resisténcia.

;xvaszxCL

L
D ;xvaszxCD
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Os avides com razoes L/D elevadas sdo mais eficientes (aerodindmicamente) que os que possuem baixos

valores de L/D.

Se considerarmos os valores da sustentacdo e da resisténcia em fungdo do valor do angulo de ataque e
dividirmos, para cada valor de angulo de ataque, os respectivos valores da sustentacdo e da resisténcia
podemos construir uma curva referente a razdo L/D. Esta curva atinge o seu maximo a um angulo de ataque
de aproximadamente 4° (neste caso). Este angulo de ataque é denominado angulo de (L/D)max OU
angulo de ataque 6ptimo. O valor de (L/D)ns corresponde ao maximo valor da razao da sustentacao e

da resisténcia e € uma medida da eficiéncia aerodinamica de um avidgo.

E de notar que se um avido operar com o angulo de ataque de (L/D)ns @ resisténcia sera minima para a
forca de sustentacao necessaria (ver grafico da resisténcia total). Para angulos de ataque inferiores ou

superiores a resisténcia aumenta, para a mesma forca de sustentagdo, sendo necessario mais poténcia

D
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(L) L max
D /' max |
| |
I | PERDA
1 H
|
|
1 1
4° 160 |
> Angulo de Voumin Vv
ataque optimo
Fig. 52 — Angulo de ataque para (L/D)mx Fig. 53 — Resisténcia total para (L/D)max
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. ] o 3]
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aeronave veja-se a figura 54 em que se % / \
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Fig. 54 — Angulo de ataque éptimo / configuracdo
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Aviao (Lj

D max
Anfibio de grande performance 25 a 40
Bombardeiro de grande performance 20a 25
Transporte 12a20
Convencional de treino 10a 15
Jacto de treino 14 a 16
Caca transoénico 10a 13
Cacga supersonico 4a9

Tab. 2 — Tipo de avido/ (L/D)msx Caracteristica

N3ao devemos no entanto confundir performance com eficiéncia: um caca supersonico possui uma

performance muito maior que a de um planador, porém o planador possui uma eficiéncia maior.

Voo em Condicoes Climatéricas Adversas

Contaminacao da asa, gelo, neve e geada

A contaminacdao da asa pela formacao de gelo, geada ou queda de neve pode provocar alteracdes
significativas na forma do bordo de ataque e na rugosidade da superficie (aumento das forgas de fricgdo) e
um decréscimo consideravel no valor do Cmax.

A perda ocorrera a menores valores de angulo de ataque e a velocidade de perda aumentara podendo, em
situacdes de forte contaminacao, sofrer um aumento na ordem dos 30%.

CL

3 p——
Ac, ASA LIMPA
—
L GEADA

/_\ f—_\&_
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Fig. 55 — Efeito da contaminagdo da asa no valor do G

v
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PERDA E CARACTERISTICAS DA PERDA

A ideia de que o voo a baixa velocidade e altitude corresponde a mais seguranca, ndo pode ser mais
incorrecta. E verdade que certas manobras (aterragens e descolagens principalmente), quer por questdes de
seguranca, quer por limitacOes fisicas, sdo efectuadas a baixa velocidade (as pistas sao limitadas na sua
extensdo), sabemos ja a influéncia importante que a velocidade tem na geragao da sustentacdo, assim o
piloto tem que aumentar o angulo de ataque, para que ndo perca sustentacdo, com isto aproximamo-nos da

perda.

Quando esta acontece associado a perda de sustentacdo temos o aumento da resisténcia ao avanco, perda

de altitude e perda de eficiéncia dos comandos de voo, que podem levar a situacdes de voo complicadas.

Perda Aerodinamica

Condicdo correspondente a situacdo em que para um aumento do angulo de ataque (o) temos uma
diminuicao do coeficiente de sustentacao e consequentemente diminuira a sustentacdo. O C, diminui porque
inicialmente se da a separacao ou o descolar da camada limite no extradorso. Quando se da o descolar da
camada limite ocorre turbuléncia na superficie da asa, aumentando a press3ao estatica no extradorso.

Podemos afirmar que a causa directa e Unica da perda aerodinamica é o angulo de ataque excessivo.

Angulo de Ataque da Perda

Se atendermos a figura 56 podemos verificar que para todos os valores de o superiores ao angulo de ataque

correspondente ao C.max (@ngulo de perda ou critico - neste caso particular 14°), o coeficiente de

sustentacao diminui. .
o a " Q186

A regiao a direita deste valor chama-se regiao de o
!5 14 CLméx

perda, assim sempre que um aviao voar com g 14 >\

A . " a

angulo de ataque compreendido nesta regidfo & .
D k)

estarda em perda, qualquer que seja a sua o 08
w o,

velocidade. E 08 PERDA
5 04
™ Angulo de perda
g 02 /
0

ge 2* 4° g* g 10° 12° 14° 16°
ANGULO DE ATAQUE - &

Fig. 56 — Angulo critico ou de perda
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O aumento do angulo de ataque produz um aumento do diferencial de pressdes e um aumento do gradiente

de pressao adversa (figura 57).

Este aumento faz com que o ponto de separacao se desloque para a frente no sentido do bordo de ataque e
a partir de um determinado valor de angulo de ataque a energia cinética do fluxo da camada limite nao

consegue sobrepor-se ao gradiente de pressao adversa e da-se a separacao.

O valor do angulo em que ocorre a separacdo é denominado angulo de perda ou angulo critico. Este
valor corresponde ao valor de C_max € num voo estabilizado a 1G, ao C nax COrresponde a velocidade minima
ou velocidade de perda (Vp).

TRANSIGAO

: VELOCIDADE DIMINUI —J»

[ . GRADIENTE DE

| PRESSAO AUMENTA —J SRS B T ReA

R

ESCOAMENTO |/{;i16§;\4”\ IES T N

Prig
LAMINAR /L;;%i;tr/;\‘/f¥»éécoﬁm +0 R

= 5 & Lo TURBOLENTD l;—\

SEPARAGCAO

Fig. 57 — Escoamento em torno de um perfil alar

Causa da Perda

O ar que passa ha parte superior do perfil (extradorso) passa por uma zona de pressdo estatica minima
penetrando depois numa zona de maior pressao denominada zona de pressdo adversa. Nesta zona, devido a
accao da pressao adversa e as forcas de friccdo entre a superficie do perfil e as particulas do ar, a
velocidade do escoamento é reduzida e grande parte da sua energia cinética é transformada em pressao
estatica.

A diminuicao da velocidade do escoamento da camada limite provoca o aparecimento de uma zona de
turbuléncia e de estagnacgdo do ar junto a superficie do perfil em que o fluxo do ar exterior a camada limite
penetra nesta camada dando origem a um escoamento inverso que provoca a sua separagao. A separacao
da camada limite provoca a destruicdo da sustentacdo e o aumento da forca de resisténcia. O ponto onde se

da a separacao da camada limite é o denominado ponto de separacao.

As asas dum avido sdo projectadas e construidas com uma certa curvatura de modo a permitir a criacao de

um diferencial de pressdo entre o extradorso e intradorso. O C,, na zona recta do grafico da figura 56 (0° a
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120) ¢ directamente proporcional ao angulo de ataque. Nesta faixa de variagdo o escoamento percorre o
extradorso sem que haja descolar da camada limite quase até ao bordo de fuga, o ponto onde se da

separacao da camada limite mantém-se praticamente invaridvel entre 0° e 12°,

Se aumentar-mos o angulo de ataque acima de 12° (neste caso concreto) o ponto de separacdo da camada
limite vai avangar no sentido do bordo de ataque diminuindo assim a area do extradorso que produz

sustentacao.

Se aumentar-mos ainda mais o angulo de ataque verifica-mos que o aumento correspondente do C, é cada
vez menor, € o ponto de separacdo avanca cada vez mais. A dada altura atinge-se o ponto onde para
qualquer aumento de o temos um diminuicdao do C_ O valor de a correspondente ao valor maximo do

coeficiente de sustentacao (C.msx) € conhecido por angulo de perda ou angulo critico.

Avisos de Perda

Estabelecidas velocidades de perda para cada configuracao do avido e angulos de ataque criticos para o tipo
de perfil utilizado, e de modo a evitar que os valores pré-estabelecidos sejam atingidos deve haver um claro
e distinto aviso e assim evitar-se a perda.

As caracteristicas de perda variam para cada tipo de avido. Normalmente a perda é gradual e o primeiro

aviso € dado pelos seguintes indicadores:

> Auséncia de resposta das superficies de controlo de voo;
> Vibragdo aerodinamica — buffett;

> Dispositivos avisadores de perda;

Um avido é considerado em perda quando a sua atitude da ao piloto uma clara e distinta indicagdo de que

de facto estd em perda, estas indicagGes de perda, que podem ocorrer combinadas ou separadamente sdo:

> Movimento de nariz em baixo que nao pode ser prontamente interrompido;
> Vibragdo;
> O controle de nariz em cima (leme de profundidade) alcanca a sua amplitude maxima sem

gue se inicie uma atitude de nariz em cima;

Os avisadores de perda podem ent3o ser aerodinamicos (de natureza aerodinamica) ou mecanicos

(dispositivos avisadores).
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Aerodinamico

O escoamento turbulento provocado pelo descolar da camada limite pode ser um primeiro aviso de possivel
entrada em perda. Este escoamento provoca a vibracao da asa e/ou do plano de cauda. Esta vibragao é
transmitida a coluna de controlo (manche) gerando um aviso de entrada em perda.

A vibracdo provocada pela separacdo da camada limite da-se o nome de Buffet.

Mecanico

Alguns avides ndo possuem estabilizador horizontal ou entdo ndo se encontram na trajectéria do
escoamento turbulento gerado pela asa em perda. Por este motivo a maioria dos avides possuem avisadores

artificiais (mecanicos) de perda.

Transducer de sustentacao (palheta de bordo de ataque)

O método mais simples consiste no emprego dum interruptor ligado a uma palheta, normalmente montado
no bordo de ataque da asa (figura 58) . A medida que a asa se aproxima da perda, o vento relativo empurra
a palheta, accionando o interruptor, que por sua vez fecha o circuito eléctrico fazendo actuar uma buzina ou

vibrador eléctrico, acoplado a coluna de controlo (manche) que a faz vibrar.

PONTO DI
ESTAGNACAD

ESCOAMENTO,~ .~
BORDO DE
ATAQUE DA ASA
//r

PONTO IJI\

ESTAGNACAD e

VR

EM PERDA

Fig. 58 — Transducer de sustentagdo
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Sistema indicador de angulo de ataque

Com o desenvolvimento da tecnologia, também os avides evoluiram. Cada vez com mais elevadas
performances, no entanto também os problemas dai decorrentes aumentaram, nomeadamente no voo a
velocidades mais baixas. Com o intuito de resolver estes problemas desenvolveu-se um sistema indicador do

angulo de ataque, o qual se representa duma forma muito simples na figura 59.

FUSELAGEM

Baixa
|~ Velocidade

Velocidade
correcta

|

Velocidade
| Excessiva

TRANSMISSOR INDICADOR

Fig. 59 — Sistema indicador de angulo de ataque

Este sistema, de concepcdo muito simples, consiste numa sonda alongada ou asa que se encontra
normalmente colocada na fuselagem, longe da influéncia das interferéncias provocadas pelas correntes na

asa ou nas entradas de ar dos motores.

Esta asa alinha-se com o vento relativo por ac¢do da sua forma transmitindo uma informacdo (angular) ao
indicador do angulo de ataque, situado no painel de instrumentos, que a repete. O piloto tem assim a
indicacdo segura da aproximagao duma perda, que corresponde a um determinado valor ou marca no

instrumento.

Os sistemas indicadores do angulo de ataque incluem por vezes outros dispositivos para avisar o piloto da
proximidade duma perda, isto &, alem da indicagdo visual podem fornecer ao piloto também outras formas
de aviso, o método mais usual consiste na utilizacdo de um moto-vibrador accionado automaticamente
assim que o angulo de atagque se aproxima da perda. A vibragdo é entdo transmitida aos comandos (manche

e pedais) e consequentemente o piloto sentira essa vibracao.

Influéncia da Asa (planta) na Perda

A forma da asa e as caracteristicas do perfil tém grande influéncia no modo como a perda se inicia e se

desenvolve. Em alguns casos a perda ocorre rapidamente dando lugar a um repentino decréscimo da
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sustentagao.

Noutras situacdes ocorre de forma mais gradual sendo o decréscimo de sustentacdo menos desastroso. E
desejavel que o avido ndo entre em perda repentina e dé antecipadamente ao piloto um claro aviso de que

se encontra proximo de entrar em perda.

O local da asa onde em primeiro lugar ocorre a perda é aquele onde a razdo entre o coeficiente de
sustentacao local e o coeficiente de sustentacdo da asa (C/C.) € maior. A localizagdo deste ponto depende

portanto da forma da planta da asa vejamos os varios casos.

Asa eliptica

A asa eliptica, tem coeficiente local de sustentacao constante ao longo ELIPTICA

de toda a envergadura. Esta distribuicao de sustentacao significa, que

todas as secgOes atingem a perda essencialmente ao mesmo angulo

de ataque da asa, e que a perda comega e progride uniformemente "

em toda a envergadura. ['__-_- ]
Aileron

Por esta razdo, numa asa eliptica é dificil de detectar a perda, pois .

Progressao da perda
esta ndo se da de uma forma gradual, mas sim quase que
instantaneamente. Além disso, os ailerons podem perder eficiéncia quando a asa trabalha préximo da perda,

0 que torna dificil o controle lateral.

Asa rectangular

Na asa rectangular a separacdo da camada limite inicia-se junto a raiz RECTANGULAR
S e s . . e A=1

e desloca-se em direccao a ponta, isto €, a distribuicao de
sustentacdo duma asa rectangular, apresenta coeficientes de

sustentacao local elevados na raiz e pequenos na ponta.

Como a asa comeca a perda na area dos maiores coeficientes locais —

*—"

de sustentacdo, podemos dizer que a asa rectangular sera T Aileron

caracterizada por uma forte tendéncia para entrar primeiro em perda ~ Progressao da perda

na raiz.

Evidentemente que este tipo de perda é favoravel pois ha um aviso de perda por vibragdo, os ailerons
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continuam eficientes e as variagdes de momento resultantes tornam o avido estavel, ao mesmo tempo
existe uma redugao inicial da sustentagdo proximo do CG, razao pela qual os avides com este tipo de asa
tém uma tendéncia minima para enrolar quando entram em perda.

Aerodinamica e estruturalmente esta asa € muito ineficaz, limitando-se o seu uso a avibes mais econémicos

e lentos dada a simplicidade de construcao e as caracteristicas de perda favoraveis deste tipo de asa.

Asa com conicidade moderada e
A=05

A asa de razdo de conicidade moderada (1=0,5) tem uma

distribuicdo de sustentacdo, que se aproxima da asa eliptica.

Portanto, a configuragdo de perda é muito semelhante a desta ! r_/——l J
dltima. et
Aileron
Progressao da perda
Asa com conicidade baixa CONICIDADE BAIXA

A =025
Para uma asa de baixa razdo de conicidade (A=0,25) a
distribuicdo de sustentacdo apresenta valores maximos
exactamente antes da ponta da asa. Como a perda € iniciada . F._/j'_'ﬁnemn
na zona de maior coeficiente local de sustentacdo, esta forma .

de asa tem uma forte tendéncia para a perda nas pontas. Progressao da perda

A perda inicial ndo comeca exactamente na ponta, mas no local préximo da ponta, onde ha maior
coeficiente de sustentacdo. Se deixar-mos uma asa destas entrar em perda, dar-se-a a vibracdo dos ailerons
e queda lateral por falta de sustentacdo na ponta. Nao havera vibragdo na parte de tras da fuselagem, nem

momento que baixe o nariz, e a eficacia dos ailerons serda muito pequena ou nula.

PONTA AFILADA
Asa de ponta afilada A=0
A asa de ponta afilada com razdo de conicidade nula, apresenta
coeficientes de sustentagao locais extremamente altos na ponta.
a y ¢ e P (f/\*_ Aileron

f

Progressao da perda
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Para todos os fins praticos, a ponta afilada esta sempre em perda, a menos que se dé uma forma muito
especial a asa. A asa de razao de conicidade nula, ndo tem aplicacao pratica em avides destinados ao voo

subsonico.

Asa em flecha
FLECHA

Ao dar-se a asa a forma em flecha, a alteracdo de distribuigdo de
sustentacdo que se obtém €& semelhante a que resulta duma

diminuicdo da razao de conicidade.

Esta forma de asa, também apresenta uma forte tendéncia para a 5 |
Progressao + y

formagdo duma corrente transversal da camada limite a grandes da perda Aileron

coeficientes de sustentacdo. Como as seccoes da asa na zona da raiz

estdo avancadas relativamente as seccbes da ponta da asa, as pressdes de succdo destas ultimas seccles,

tendem a aspirar a camada limite em direccdo as pontas da asa.

Do que resulta nas pontas, uma camada limite espessa e de baixa energia, que se pode separar facilmente.
A tendéncia para a formacdo desta corrente na direccao da envergadura, pode ser diminuida com o
emprego de fendas. Quando a asa é simultaneamente em flecha e com conicidade, a tendéncia para a perda

nas pontas da asa torna-se consideravel.

Se numa asa em flecha se der uma perda de sustentagao consideravel nas pontas da asa, podera dai
resultar uma deslocacao do centro de pressao para a frente e, por consequéncia, o0 momento resultante
tende a levantar o nariz do avido, tornando este instavel. Outro efeito das asas em flecha, é a reducdo da

inclinacdo da curva de sustentacao e do coeficiente de sustentagdo maximo.

Quando o angulo de flecha é grande e a razao de aspecto é pequena, a curva de sustentacdo é muito pouco
inclinada e o coeficiente de sustentagdo maximo pode dar-se a angulos de ataque muito grandes. A curva de
sustentacdo tipica de uma asa em flecha de baixa razdo de aspecto e grande conicidade, apresenta o

coeficiente de sustentagdo maximo a cerca de 45° de angulo de ataque.

Estes grandes angulos de ataque sdao impraticaveis por muitas razoes. Se o avido funcionasse com tais
angulos de ataque, necessitaria dum trem de aterragem com uma forma especial, a resisténcia induzida
seria enorme, e a estabilidade poderia ser deficiente. Assim, a configuracdo do avidao moderno pode ter
“velocidades minimas de controle” fixadas por estes factores e ndo pelas velocidades de perda baseadas no

C. maximo.
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Washout e washin — Processos utilizados para canalizar a perda para a raiz
da asa

O washout refere-se a uma caracteristica de projecto da asa para reduzir a distribuicdo de sustentacado
através da sua envergadura. A asa € projectada de modo que a sustentacdo seja mais elevada na raiz da
asa diminuindo através da envergadura sendo nula na ponta de asa. Com este processo assegura-se que a
perda, a acontecer, se dara na raiz da asa antes de se dar na ponta. O washout é também usado para

reduzir a resisténcia induzida com a distribuicao da sustentagdo ao longo da envergadura.

O washout é conseguido geralmente projectando a asa com uma ligeira torgao (geométrica) reduzindo o
angulo de incidéncia da raiz para a ponta, e consequentemente provocando um angulo de ataque mais

pequeno na ponta do que na raiz.

Washout - visto a partir da ponta da asa

= Perfil da Ponta

T — Perfil da Raiz

Eixo longitudinal

Ponta

Washout - visto a partir do bordo de fuga da asa

Raiz

Fig. 60 — Asa com Washout

A perda de ponta de asa, nas duas pontas ao mesmo tempo é improvavel de ocorrer, especialmente se o
avido estiver a manobrar. Enquanto um avido roda, a ponta da asa no interior da volta move-se mais
lentamente sendo mais provavel a sua entrada em perda. Se o avido rolar (pranchar), a ponta de asa que
baixa possui uma incidéncia maior entrando também em perda primeiro que a asa que sobe. Quando uma

ponta de asa entra em perda, leva a queda dessa asa o0 que provoca um movimento de rolamento rapido.
Também, o controle de rolamento pode ser reduzido se o fluxo de ar sobre os ailerons é interrompido pela
entrada em perda, reduzindo naturalmente eficacia. Assim, um piloto pode ser incapaz de manter o controle,

0 que podera levar a uma rotagdo irrecuperavel.

No avido com asas em flecha, a perda de ponta de asa produz também um momento indesejavel da picada,

(nariz em cima) que dificulta a recuperacao da perda.
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Normalmente as asas com regressao alar (flecha) ou com baixa razdao de conicidade sao modificadas
tornando-as com caracteristicas de perda mais favoraveis.

O washout pode entdo ser conseguido por:

> Alteracao do perfil ao longo da envergadura:
¢ Torcdo geométrica

¢ Torcdo aerodindmica

> Utilizacao de dispositivos que antecipam ou retardam o inicio da perda em determinados locais da
envergadura:
eGeradores de vortices
eAlhetas de extradorso (wing fences)
eFendas de bordo de ataque
eFaixa triangular de raiz da asa ou cunha (stall strips)

eDentes de serra
Torgdo geométrica
O angulo de incidéncia decresce da raiz para a ponta sendo o angulo de ataque menor na ponta da asa o
gue faz com que a perda tenha tendéncia a iniciar-se na raiz.
Torgdo aerodinamica
O perfil da asa tem maior curvatura junto a raiz do que préximo da ponta. O perfil tende a passar de
assimétrico a simétrico da raiz para a ponta e, embora nao exista torcao da asa, em termos de perda o
comportamento é semelhante ao da asa com torcao geométrica. A perda inicia-se junto a raiz onde os
valores da curvatura do perfil sao superiores.
Geradores de vortices
Sdo pequenas alhetas (com cerca de 2,5 cm) colocadas nao extradorso da asa, projectadas verticalmente e

dispostas do sentido do escoamento. Estas alhetas geram pequenos vortices que fazem com que o ar

exterior a camada limite se misture com esta adicionando-lhe energia cinética e retardando a separacdo.
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N
\\\
S~ =T GERADORES DE VORTICES

Fig. 61 — Geradores de vortices

Alhetas de extradorso (wing fences)

Nas asas em flecha o escoamento tem tendéncia para se deslocar no sentido da raiz para a ponta da asa. A

utilizagdo de wing fences minimiza este efeito conferindo a asa caracteristicas de perda mais aceitaveis.

WING FEI‘-ICE—/ "

WING FENCE

Fig. 62 — Alhetas de extradorso
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Fendas de bordo de ataque

Com angulos de ataque elevados o ar com maior pressao junto ao ponto de estagnacao desloca-se para o

extradorso da asa aumentando a energia da camada limite nesta zona retardando a separacao e mantendo
a efectividade dos ailerons.

7 i AILERON
>
SLOT B (N
SECCAD A-A

Fig. 63 — Fendas de bordo de ataque

Faixa triangular de raiz da asa ou cunha (stall strips)

A angulos de ataque elevados esta faixa provoca a separacao da camada limite e a perda inicia-se junto a
raiz da asa.

-

Fig. 64 — Faixa triangular de raiz da asa (cunha)
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Dente de serra

Consiste numa saliéncia no bordo de ataque geradora de um forte vdrtice que produz um efeito semelhante

ao produzido pelas wing fences.

DENTE DE SERRA

v

Fig. 65 — Dente de serra

Os winglets tém o efeito oposto ao washout. Os winglets provocam um aumento da sustentacdo perto das
pontas de asa. Provocam também um aumento do momento flexao na zona da raiz da asa, necessitando

possivelmente uma estrutura de asa mais reforgada.

A instalagdo dos winglets pode implicar a necessidade dum washout aerodinamico maior a fim fornecer a

resisténcia necessaria ao rolamento, ou optimizar a distribuigdo de sustentacdo ao longo da envergadura.

JRepR.

A AR
LRQ0R

Fig. 66 — Winglet

Washin - A tor¢do da asa para grandes angulos de incidéncia na ponta da asa provoca e agrava a perda de
sustentacdo na ponta da asa e aumenta a intensidade dos vortices de ponta da asa, devendo portanto ser
evitado.

A forma como ocorre a perda é também influenciada pelas seguintes caracteristicas do perfil:

e Raio do bordo de ataque
¢ Razdo corda/espessura

e Curvatura maxima
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e Localizagao da espessura maxima e curvatura maxima.

Em geral, quanto menor for o raio do bordo de ataque, mais fina for a secgao do perfil e quanto mais atras

se localizarem a espessura maxima e a curvatura maxima mais repentina sera a perda.

Bordo de ataque arredondado
Elevada razao cordalespessura
Maxima espessura e curvatura maxima mais a frente

Bordo de ataque laminar
Baixa razéo cordalespessura
Maxima espessura e curvatura maxima mais a tras.

Fig. 67 — Influéncia das caracteristicas do perfil na forma como entra em perda

Recuperacao de Perda

Para recuperar da perda ou evitar a entrada em perda acentuada o angulo de ataque tem que ser reduzido
para valores abaixo do valor critico, para que o fluxo de ar volte a ter um escoamento adequado ao longo da

superficie, e a sustentacdo e a resisténcia voltem aos seus valores normais.

Para reduzir o angulo de ataque basta pressionar ou movimentar a coluna de controlo (manche)
ligeiramente para a frente. Quando o angulo de ataque é reduzido abaixo do valor critico aumenta a
velocidade e é recuperada a altitude perdida. Um movimento excessivo da coluna de controlo para a frente

pode provocar cargas negativas na asa e retardar a recuperagao da perda.
Nota

A baixa velocidade a pressdo dinamica é baixa sendo necessarias maiores amplitudes de deflexdo das

superficies de controlo para que se obtenha a resposta pretendida.

O movimento do aileron modifica a linha de corda (figura 68) e consequentemente o valor do angulo de
ataque. Um movimento descendente mais acentuado do aileron pode fazer com que o angulo de ataque
critico da asa seja excedido causando a perda total da asa. Se um avido voa proximo da perda os ailerons

devem ser usados com muita precaucao.
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Fig. 68 - Perda por efeito de ailerons

Velocidade de Perda

A velocidade de perda (Vp) de um avido é afectada por varios factores dos quais se destacam:

Alteragdes de peso
Altitude
Configuracao
Aceleracao
Impulso

Manobras do avidao (aumento do factor de carga)

YV V V V VYV V VY

Contaminacao da asa

Para além destes factores pode ainda ser considerada a velocidade de perda em:

> Subida

> Descida

> Volta
Equacao

Recordando a equacao da sustentagdo (6) e pondo a velocidade em evidéncia teremos a equagao:

L:1><p><V2><S><CL o V= A (19)
2 pxSxC,

Em voo de nivel (oo =0)eparaa =0=W =L e C. = Cimax

Substituindo C, por Cimax € L por W em (19) obtemos a equacao (20) da velocidade para a situagao de
perda
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V = A (20)
F pXSXCLmax

> Se V diminuir é preciso aumentar o C, para manter L constante.

> Para aumentar C, é preciso aumentar o.

> A velocidade minima que se consegue manter corresponde a C.max € chama-se velocidade de
perda.

> Quando V < Vp 0 avido entra em perda.

Efeito do peso

Carga alar — Representa a quantidade média de sustentacao necessaria por unidade de superficie (W/S).

Aumento do peso (W) = Maior carga alar (W/S) = Aumento da velocidade de perda

W, =600000N
Vp, =150 n0s
Exemplo: W, =500 000N

v, =V, [Wa _q50, 200000 435 66
2~ W, 600 000

Neste exemplo a uma reducao de 20 % do peso corresponde uma redugao da velocidade de perda em cerca
de 10 %.

Efeito da altitude

Com o aumento da altitude, temos uma diminuicao da densidade, o que faz com que a velocidade de perda

aumente.
Efeito da configuracao

As alteracdes de configuracao como a actuacao dos dispositivos hipersustentadores ou o trem de aterragem

fazem aumentar o C_mns, O que naturalmente fara diminuir a velocidade de perda.
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Avides de transporte modernos turboreactores tém asas com baixa razdo espessura/corda (12% para o
A310), valores de C .« baixos e velocidades de perda relativamente altas. A velocidade na descolagem e
aterragem é reduzida através da utilizacdo de dispositivos que aumentam o Cina A este aumento do

coeficiente de sustentacao corresponde uma diminuicao da velocidade de perda.

Nota

Existem modernos dispositivos de alto coeficiente de sustentacdo que aumentam o Cinax €m mais de 100 %.
Em avides com o centro de gravidade (CG) localizado a frente do centro de pressdes (CP) a descida do trem
provoca um aumento das forgas de resisténcia abaixo do CG.

Este aumento de resisténcia provoca um momento de nariz em baixo sendo necessaria mais forca
descendente no plano de cauda para contrariar este momento. A um maior valor das forcas descendentes

corresponde um maior valor da forca de sustentacao (para que haja equilibrio) e uma maior velocidade de
perda.

CP

a4
- FORGA NA
" ’ CAUDA
RESISTENGIA DO

TREM

w

Fig. 69 — Momento gerado pelo trem de aterragem

Efeito da aceleracao

Factor de carga (n) — Ou numero de G's é a razdo entre a sustentacdo e o peso.

Relembrando a equacdo 18 e colocando a sustentacdo em evidéncia obtemos:
n=— <« L=nxW (21)

Um avido sujeito a 2 G's, necessita do dobro da sustentacdo do que quando sujeito a 1 G em linha de voo.

- 104 -



Aerodinamica Basica

A sustentacdo e o peso nao sao sempre iguais. Em determinadas manobras, como a volta, a sustentagao (L)
€ superior ao peso (W) portanto o factor de carga (n) é superior a 1. Assim Substituindo C, por Cinax € @

equacao 21 em 19 a equacdo da velocidade de perda toma assim a forma:

V, = ’ 2xnxW 22)
PxSxC yax

A um aumento do factor de carga (n) corresponde entdo um aumento da velocidade de perda (Vp).

Efeito do impulso

Considerando o impulso a actuar segundo a corda, surge uma componente deste, que se vai somar a

sustentacao para equilibrar o peso.

T

T

TRAJECTORIA

Fig. 70 — Impulso a actuar segundo a linha de corda

L=(nxW)—(Txsena) (23)

Substituindo a equacao (23) na equacdo da velocidade de perda (19), e C. por Cimax €Sta equagao toma

entdo a forma da equagdo:

v, :\/ZX(nXW—TXSGI"IOL) (24)

pxSxC

Lmax

Quanto maior for o impulso desenvolvido, menor sera a velocidade de perda.
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Velocidade de perda na subida

Em subida a sustentacdo necessaria para equilibrar o peso € menor que em voo de nivel devido a
decomposicdo deste Ultimo em duas componentes, actuando uma delas no mesmo sentido da resisténcia.
Por outro lado, o impulso tem uma componente vertical (Tv) sendo a sustentacdo requerida menor (figura
71). Portanto, a velocidade de perda em subida sera menor.

Fig. 71 — Avido em subida

Velocidade de perda na descida

Numa descida, a semelhanga da subida, o peso decompde-se em duas componentes sendo apenas
necessaria sustentacao para equilibrar uma destas componentes. A sustentagao requerida é menor e, desta
forma, a velocidade de perda também sera menor.

Velocidade de perda em volta (Vpy)

Numa volta a sustentacdo aumenta aumentando o factor de carga. Este aumento é fungdo do angulo de

pranchamento do avido e a velocidade de perda em volta Vp, é dada pela seguinte relagao:

1
cos0o

Vo, =V x

\

(25)

Aumento da sustentacdo numa volta

Exemplo da influéncia do angulo de inclinagdo na velocidade de perda
V, =150 nos

Numa volta com angulo de pranchamento 6 = 45°

Vo =Vpx|— L~ =150 |1 _178nés
v cos 45° 0,707
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Se a inclinacdo na volta for de 6 = 60°

V, =V, x—L  —150x |1 =212 nés
v cos 60° 0,5

Conclusdo: A V, aumenta a medida que aumenta o angulo de inclinagao na volta.

DISPOSITIVOS HIPERSUSTENTADORES

Os avides, hoje em dia, operam a velocidades cada vez maiores. Os requisitos de concepcdo dos avides

supersonicos apresentam, no entanto, algumas limitacdes na operacao a velocidades mais baixas.

O sucesso num combate aéreo nao tera qualquer valor se por exemplo o avido ndo conseguir depois aterrar
em seguranca. Normalmente os perfis de baixa razao de espessura e as asa em flecha ideais para altas

velocidades, apresentam um mau desempenho (geram menos sustentacao) quando a baixas velocidades.

A utilizacdo deste tipo de asas em avides mais pesados originaria velocidades de perda muito elevadas e por
arrastamento velocidades de aterragem inaceitaveis. Solucionou-se este problema utilizando dispositivos que
permitiam o aumento do coeficiente de sustentagdo maximo (C_.sx), €stes dispositivos designam-se por

hipersustentadores.

Esta designacdo podera induzir em erro, pois € ao contrario do que se poderia pensar os dispositivos
hipersustentadores ndo aumentam por si s6 o valor da sustentacdo, dado que este tedrico aumento é

acompanhado por aumento da resisténcia ao avanco e consequentemente com diminuicdo da velocidade.

Os hipersustentadores garantem sim a sustentacdo necessaria, a velocidades mais baixas. Vejamos um

exemplo pratico.
Um determinado avidao desenvolve 30 000 libras de sustentacdo a 300 nds, admitamos que o0 mesmo avidao

possui como velocidade para aterragem em seguranga 150 nds, o que os hipersustentadores vao fazer é

permitir a geragdo das mesmas 30 000 libras de sustentacao mas agora para a velocidade dos 150 nos.

- 107 -



Aerodinamica Basica

Métodos Empregues

Modificacao da curvatura do perfil

O método mais utilizado para provocar o aumento do Cims, € 0 aumento (modificacdo) da curvatura do
perfil. Quanto maior for a curvatura, maiores serao os diferencias de velocidades e pressdes entre o
extradorso e intradorso. O método mais empregue para conseguir esta modificagdo consiste no uso dos

chamados flaps de bordo de fuga.

cL -: > Flaps extendidos
LT i
1 Flaps recolhidos Sl
_— _— T \

I
| |
| |
[
, B
B
A I |

| - -

\/ 15° 18°

Sustentacdo nula

Fig. 72 — Efeito da modificacao da curvatura do perfil no C.

Podemos observar na figura acima duas posigOes distintas de um flap de bordo de fuga, a deflexao dos flaps
faz aumentar a curvatura do perfil base, e assim permite o aumento do Cns, Mas para um angulo ataque
menor (159). Outro ponto que convém salientar € o deslocar do angulo de ataque de sustentacdo nula (C, =

0) para valores mais negativos.

Atraso da separacao da camada limite

Na camada de ar adjacente a superficie duma asa verificam-se velocidades locais reduzidas pelo efeito do
atrito superficial. A elevados angulos de ataque, esta camada laminar tende a estagnar na superficie
superior. Se isto acontece, a corrente de ar separa-se da asa e da-se a perda de sustentacao.

Dado que a perda de sustentacdo ocorre com a separacdo da camada limite, se conseguirmos aumentar o

seu nivel energético, ela manter-se-a aderente mais tempo. O nivel energético da camada limite pode-se

aumentar por trés processos: sucgao, sopro e através de geradores de vortices.
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Controlo da camada limite por succao

Este processo consiste simplesmente na sucgao do ar de baixo nivel energético da camada limite, através de
orificios existentes na asa, o qual é entdo substituido por outro de maior velocidade exterior a camada. O
controle da camada limite (BLC) por succdo produz um coeficiente de sustentacdo maximo maior a maiores

angulos de ataque.

O efeito é semelhante ao duma fenda pois esta ndo é mais que um dispositivo de controle da camada limite,
gue canaliza ar de alta energia para a superficie superior da asa. O BLC por succao necessita da instalacao
de uma bomba separada, com todos os inconvenientes dai decorrentes, atravancamento, complexidade de

manutencdo, aumento de peso, etc.

Controlo da camada limite por sopro

Consiste em injectar ar de alta velocidade na camada limite. Este método da resultados essencialmente
idénticos aos dos métodos de succao e é mais facil de instalar, o BLC por injecgdo de ar pode utilizar como

fonte de ar comprimido o compressor do préprio motor do avido.

Como todos os sistemas de controle da camada limite tendem a aumentar o angulo de ataque referente ao
coeficiente de sustentacao maximo, é importante combinar o BLC com flaps pois a deflexdo destes tende a

reduzir o angulo de ataque correspondente a maxima sustentacdo.

Geradores de vortices

Este processo consiste no emprego de pequenas laminas de metal colocadas ao longo da asa, normalmente
em frente das superficies de controle ou pontas das asas. O que estas laminas fazem é aumentar o nivel

energético da camada limite.
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Tipos

Flaps de bordo de fuga

Os flaps de bordo de fuga sao superficies com perfil alar, montadas no bordo de fuga da asa junto a raiz,
cuja fungdo é aumentar a curvatura da asa e em alguns casos também a sua superficie. Estes flaps podem

ser.

simples (plain flap)
de intradorso (split flap)
com fenda (slotted flap)

YV V VYV V

extensivel (fowler flap)

Flap simples (plain flap) — Actua como se o bordo de fuga da asa fosse deflectido para baixo para alterar
a sua curvatura, o que faz aumentar o C_ms € a resisténcia.

Este tipo de flap pode actuar como travdo aerodinamico quando suficientemente movido pata baixo, é
portanto, simplesmente uma parte articulada do bordo de fuga.

0 angulo de ataque de sustentacao nula, ocorre para um valor mais negativo.

Fig. 73 — Flap simples

Flap de intradorso (split flap) — Este flap quando recolhido forma a superficie inferior do bordo de fuga
da asa.
Consiste numa placa articulada na parte de tras da superficie inferior da asa, produz uma variagao do Cnax

ligeiramente maior que o flap simples.
Contudo provoca um aumento muito maior da resisténcia pois produz uma extensa zona de ar turbulento. A
maior resisténcia do flap de intradorso ndo é uma desvantagem tdo grande como poderia parecer a primeira

vista, pois:

> Permite fazer aproximagOes para a aterragem com maior angulo de descida, necessitando por isso, de

menor espaco para transpor obstaculos;
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> Requer maior poténcia do motor durante a aproximagao para a aterragem, o que permite tornar minimo o

tempo de aceleragdo, na hipdtese de o avido ter de entrar novamente em linha de subida (borregar).

74 — Flap de intradorso

Flap com fenda (slotted flap) — Este tipo de flap ao descer abre uma ou mais fendas que permitem a
passagem do ar do intradorso para o extradorso. Este ar provoca um aumento de energia da camada limite
retardando a sua separacao.

E semelhante aos flap simples diferindo, apenas, no contorno especial entre o perfil principal e o bordo de
ataque do flap. Com este tipo de flap a corrente de ar da superficie inferior, devido a sua grande energia é

conduzida para a superficie superior do flap.

Este ar vai acelerar a camada limite da superficie superior atrasando a separacdo, obtendo assim um Cimax
maior. Com flaps de fenda podem obter-se valores do C.ns maiores e resisténcias menores do que com

flaps simples ou de intradorso.

Fig. 75 — Flap com fenda

Flap extensivel (fowler flap) — Quando estendido aumenta a curvatura e a area da asa devido ao seu
movimento para baixo e para tras. Este tipo de flap pode ser simples ou multiplo (com fendas). E
semelhante ao flap com fenda. A diferenca esta em que o flap se move para tras ao longo de um conjunto

de carris, aumentando o comprimento da corda do perfil e, portanto a area da asa.

E caracterizado por um grande aumento do Csx com variagdes minimas da resisténcia.

Outro factor importante a que devemos atender ao comparar os varios tipos de flaps s3o os momentos de
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torcdo aerodindmicos causados pelo proprio flap A curvatura positiva produz um momento de torgao

tendente a baixar o nariz.

A deflexdao de um flap provoca grandes momentos tendentes a baixar o nariz, os quais provocam
importantes esforcos de torcdo na estrutura; estes momentos terdo que ser compensados pelo estabilizador

horizontal. Usualmente, os tipos de flaps que produzem os maiores aumentos no Cyax-
Causam simultaneamente os maiores momentos de tor¢ao. O flap extensivel e o flap de intradorso sao os

que provocam respectivamente o maior e o menor momento de torcdo. Este factor, juntamente com a

complexidade mecanica da instalacdo, podem dificultar a escolha do tipo de flaps a usar num avido.

Fig. 76 — Flap extensivel

- Fowler
CL ™~
~—, Slotted
-~ Split
Fig. 77 — Comparagdo do desempenho dos diferentes tipos de flap’s de bordo de " Plain
fuga, em termos da variagdo do coeficiente de sustentacdo com o angulo de
ataque Asa limpa
i

Dispositivos de bordo de ataque

Flaps de bordo de ataque - Alguns avides estdo equipados com falps de bordo de ataque que quando
recolhidos formam o bordo de ataque da asa e quando estendidos aumentam a curvatura da asa devido ao

seu movimento para a frente e para baixo.

O principal efeito deste tipo de flaps é o do retardamento da separacdo da camada limite permitindo

aumentar o angulo de ataque de perda (angulo de ataque critico) € 0 Cmax-
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Charneira

Fig. 78 — Flap’s de bordo de ataque

CL ASA + FLAP BORDO ATAQUE

ASA LIMPA

Fig. 79 — Efeito do flap de bordo de ataque

Slots e slats - A fenda fixa duma asa (slot) conduz o ar da face inferior da asa para a face superior,
acelerando o ar da camada limite; consegue-se, assim, um atraso na separagao da camada limite o que

permite obter angulos de ataque e coeficientes de sustentacao maiores.

A fenda sb por si nao provoca aumento de curvatura; por isso, os coeficientes de sustentagdo, para os
mesmos angulos de ataque, tém o mesmo valor com e sem fenda. O tamanho das fendas pode controlar-se
automaticamente por meio de fendas mdveis (slat), colocadas no bordo de ataque as quais se podem

deslocar livremente sobre calhas.

Para pequenos angulos de ataque, a fenda é mantida junto do bordo de ataque pelas altas pressdes
positivas locais. Quando a asa esta com grandes angulos de ataque, as altas pressoes locais de succao no
bordo de ataque criam uma forca na direccao da corda que puxa a alheta para a frente. A ranhura assim
formada permite a secgdo manter-se, sem entrar em perda a maiores angulos de ataque produzindo assim,
um Cinzx mMaior.

As fendas podem produzir aumentos significativos do C_msx mas o elevado dngulo de ataque a que se obtém
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este valor maximo pode constituir uma desvantagem. Se as fendas fossem o Unico tipo de dispositivo de alta
sustentacdo na asa os grandes angulos de ataque de descolagem e aterragem trariam complicagGes ao

projecto do trem de aterragem.

Por esta razdo, as fendas sdo geralmente usadas juntamente com flaps, visto que estes reduzem o angulo
de ataque da sustentacdo maxima. O uso das fendas tem duas vantagens importantes: ndo causam
variacbes apreciaveis do momento de torcado nem no coeficiente de resisténcia para baixos angulos de

ataque.

De facto, a asa com fendas tem menor resisténcia que a asa sem fendas para o angulo de ataque a que
corresponde, na asa sem fendas, a maxima sustentagdo. O dispositivo de fendas moveis é muito usado nos
avides modernos. Os avides sem cauda sé podem usar dispositivos de alta sustentacdo deste tipo, por ndo

causarem grandes variagdes no momento de torgdo.

As fendas fixas e moveis sdo frequentemente usadas para aumentar o C s €m voo de alta velocidade
quando os efeitos de compressibilidade sdo importantes. A pequena variagdo do momento de tor¢ao € uma
caracteristica favoravel para os dispositivos de alta sustentacdao a usar em avibes de alta velocidade. Na asa
com grande flecha os dispositivos de bordo de ataque sdo mais favoraveis que os flaps de bordo de fuga,

pois tém uma grande capacidade para controlar a camada limite.

SLAT\
<
SLOT
sLaT Sl —
N ASA 1 \f/‘,’/ ASA j
I’kr‘-_\_k I — _? !\Iv.gh-\_,__ N
"~ Recolhido Ecenaise
Fig. 80 — Slot e slat’s
L -
cL 7" FLAP +SLOT
FLAP DE BORDO "\ ASALIMPA +SLOT
DE FUGA o)
M
Fig. 81 — Efeito comparativo do flap de bordo de ataque e de /
bordo de fuga ASA LIMPA
=

- 114 -



Aerodinamica Basica

Algumas slats operam automaticamente ndo sendo controladas pelo piloto. O seu movimento é provocado

pelas variagbes de pressao em torno do bordo de ataque quando varia o angulo de ataque.

A fenda mantém-se fechada a baixos angulos de ataque e abrindo a partir de determinado angulo. A
abertura é provocada pelo movimento do ponto de estagnacao para a parte inferior do bordo de ataque
provocando uma pressao de sucgao na parte superior da slat que provoca o seu movimento para a frente

abrindo a fenda.

Utilizagao conjunta de dispositivos de bordo de ataque e de bordo de fuga

Alguns avides de transporte de grande porte utilizam os dois tipos de dispositivos. A sequéncia de operacao

€ usualmente a seguinte:

> Descida dos dispositivos
19 Descida e/ou abertura dos dispositivos de bordo de ataque (em primeiro lugar)

20 Descida dos dispositivos de bordo de fuga

> Subida dos dispositivos
19 Subida dos dispositivos de bordo de fuga (em primeiro lugar)

20 Subida e/ou fecho dos dispositivos de bordo de ataque

Utilizagao dos dispositivos de alto C,. na descolagem

A distancia de descolagem depende da velocidade de descolagem e da razdo de aceleragdo para se atingir
essa velocidade. Uma menor velocidade de descolagem implica elevado C, que pode ser produzido com
grande angulo de flaps que, no entanto, provoca maior resisténcia, menor aceleracdo e, portanto maiores

distancias de descolagem.

Usualmente a descolagem ndo é utilizada a maxima deflexao de flaps. Os dispositivos de bordo de ataque

tém vantagem em relacdo aos de bordo de fuga.
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Utilizacao dos dispositivos de alto C. na aterragem

A disténcia de aterragem depende da velocidade de descida e da razao de desaceleracdo. Uma menor

velocidade implica um elevado C. que pode ser produzido com grande angulo de flaps.

Um elevado angulo de flaps provoca maior resisténcia, maior desaceleracdo e menores distancias de

aterragem. Os dispositivos de bordo de fuga tém vantagem em relacdo aos de bordo de ataque.

Nota

» Os dispositivos de alto C_ provocam alteragbes significativas na sustentacdo, na resisténcia e nos
momentos de picada. Se o seu movimento ndo for simétrico nas duas asas podem ocorrer graves
problemas de controlo do avido.

> Em alguns avides existe um sistema de seguranga que evita a descida dos flaps quando o avido voa a

grandes velocidades. Mesmo que o piloto seleccione a sua descida estes s6 descem quando o avido atinge
a chamada velocidade de extensao de flaps (Vee).
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TEORIA DE VOO

VOO HORIZONTAL ESTABILIZADO

As forcas que actuam normalmente no voo horizontal estabilizado sdo:
» Peso
> Forga aerodindmica:

e Sustentacdo;

e Resisténcia ao avanco (arrasto);

> Impulso ou forca propulsiva (pode nao existir)

As condicdes de voo apresentadas de seguida verificam-se para velocidade constante ou seja a aceleragdo

sera nula.

Para que um avido se encontre em voo horizontal estabilizado (condigao de equilibrio) terdo que se verificar

as seguintes condicoes:
- As forgas que actuam no sentido ascendente compensam exactamente as forgas que actuam no sentido
descendente;

L=W
- As forgas que actuam para a frente compensam exactamente as forgas que actuam para tras;

T=D

- O somatoério de todos os momentos € igual a zero.

>M=0

O peso tem como ponto de aplicacdo o CG, actuando verticalmente em direccao ao centro da terra ou seja
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actua paralelamente a forga de gravidade.

A sustentacdo tem aplicacdo no CP e como ja foi referido anteriormente é perpendicular a trajectéria do
aviao, com sentido ascendente

Para este estudo consideramos que o Impulso e a resisténcia actuam paralelamente a trajectéria do avido,
isto é, possuem a mesma direccao, tendo o impulso o sentido da deslocacao do avido e a resisténcia o

sentido contrario ao do movimento.

As linhas de accao do Impulso e da resisténcia estdo muito préximas, desprezando-se, neste estudo, o
momento gerado por estas duas forcas.

Nota

A posicao do CG e do CP é variavel e ndo coincidente. Usualmente, o CP esta localizado a frente do CG em
avides de baixa velocidade e atras em avibes de alta velocidade.
Os momentos de picada sao provocados pela posicao relativa do CP e do CG e sao anulados (compensados)

pelo plano de cauda e leme de profundidade.

Momento devido
ao par LIW

PN

Momento
de cauda

Fig. 82 — Voo horizontal — compensacao de forcas

A forca produzida pelo plano de cauda para compensar os momentos de picada produzidos pela posicdo

relativa do CP e do CG ¢ adicionada ou subtraida a sustentacdo consoante a posigao daqueles.

CP a frente do CG: L + Forga do plano de cauda = Peso

CP atras do CG: L — Forca do plano de cauda = Peso

Para peso constante a forca de sustentacdo requerida deve ser também constante. Para uma velocidade

constante a forca de sustentacdo é obtida a um determinado angulo de ataque. Se houver alteracao de
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velocidade o angulo de ataque também tem que ser alterado a fim de se manter a mesma sustentacao.

a ANGULO DE PERDA

I

1

1

1

1

: SUSTENTAGAO VAI VAI VAl
I CONSTANTE
1

1

{ 2° AoA 8" AoA v 12° AoA
Ve VAL T T T T T w7 TT wo o

Fig. 83 — Variagdo do angulo de ataque com a velocidade

A resisténcia aumenta com a velocidade (acima da Vpmin) pelo que o impulso também tem que aumentar
com a velocidade.

IMPULSO
e
RESISTENCIA

VDmin VAI

Fig. 84 — Variagdo do impulso e resisténcia com a velocidade

PERFORMANCE NA SUBIDA

O estudo da performance na subida é essencial, na medida em que cada missao implica um tipo especifico

de subida. Um avido a subir encontra-se a aumentar a sua energia potencial, devido a altitude.

A energia potencial num avido pode ser aumentada pelo dispéndio de energia cinética quer de energia
guimica (propulsdo). A troca de energia cinética por energia potencial designa-se normalmente por “zoom”,
pode traduzir-se na pratica por uma passagem de voo horizontal onde se adquiriu velocidade para uma

atitude de subida. A velocidade dissipar-se-a a medida que o avido ganha altitude.
A troca de energia quimica ou forca propulsora por energia potencial resulta normalmente numa subida

constante, que é a mais usual e aquela que se apresenta neste estudo.
Existem dois factores importantes numa subida que devem ser do conhecimento do piloto, a saber, angulo
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de subida e razao de subida (velocidade vertical).
Equacoes de Equilibrio na Subida

Para uma melhor compreensdo no estudo da subida é importa ter em conta a figura representam as quatro
forcas basicas intervenientes nesta fase de voo.

Para a andlise que vamos efectuar iremos considerar que:
> O aviao sobe com uma velocidade constante e a sua trajectoria é rectilinea.

» Para maior simplicidade, consideramos que a forca propulsora tem a mesma direccao que a resisténcia ao

avango.

Atendendo a estas duas consideracoes, € valida a primeira lei de Newton, isto é, o avido esta em equilibrio
se o somatorio das forgas que actuam no centro de gravidade € nulo. Simplificando a analise e atendendo a

que o vector peso nao é perpendicular a direcgdo do vento relativo ou trajectdria teremos:

Vento
Relativo

Fig. 85 — Forgas actuantes na subida

Y) L-(Wxcosy)=0 <« L=Wxcosy (26)
X) T-D-Wxseny=0 <« T=D+Wxseny (27)

Da equagdo (1) e em referéncia a figura, podemos afirmar que no caso da subida a sustentagdo € menor do
que o peso. Além disso constata-se que quanto mais elevado for o angulo de subida menor o valor de
sustentacdo necessario, visto a forca propulsora suportar o valor de peso que ndo € compensado pela

sustentagdo (W x seny).
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Se o0 aviao puder subir a vertical, (y = 90°), a sustentagdo sera entdo nula e a forca propulsora suportara o

peso, excedendo a resisténcia (equacdo 27).

Angulo de Subida ()

Angulo de subida (y) é o dngulo formado peia trajectéria de voo e o plano horizontal, e o seu valor maximo
€ muitas vezes necessario para transposicao de obstaculos a descolagem e até para intercepgoes,

dependendo claro, de posicao relativa dos avides.

A capacidade de um avido para subir depende do excesso de impulso disponivel além do requerido para

equilibrar a resisténcia.

Ta — representa o impulso disponivel, sendo definido pela equacao:

T
T,=TxV & T=-2 (28
\Y
Tr — representa o impulso requerido, sendo definido pela equagdo:
TR
T =DxV & D=— (29)
\
Sendo o excesso de impulso dado pela equacao:
T, -Tz (30)

Portanto o impulso e a resisténcia variam com a velocidade, e o maximo impulso disponivel obtém-se a uma

velocidade especifica, denominada velocidade de maximo angulo de subida (V).
A variagdo de impulso com a velocidade depende do tipo de motor. No motor a jacto o impulso é

praticamente constante com a velocidade e a V, é préxima da Vpmin (velocidade correspondente a (L/D)max)-

No motor com hélice a V, é normalmente menor que a Vpmin.
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IMPULSO
e
RESISTENCIA

Resisténcia

/

Impulso (jacta)

Maxima diferenca entre o
impulso & a resisténcia

Vy VA

Fig. 86 — Variagdo do excesso de impulso com a velocidade (motor a jacto)

Equacao
Resolvendo a equacao 27 em ordem ao angulo de subida (y) obtemos:

seny = TV_\I—D (31)

Substituindo em (31) as equacdes (28) e (29) obtemos:

seny = % (32)

y =arcsen T-D) _ arcsen Ta=Te (33)
w W xV

Efeito da altitude

Tanto nos motores convencionais (alternativos) como nos turbo-reactores existe uma diminuicao do impulso
com a altitude. Por esta razdo sera facil perceber que havera diminuicdo do excesso de impulso, sendo

vejamos, se considerarmos que o impulso requerido Tr permanece praticamente constante com a altitude.

Quando o T, iguala o Tr podemos concluir que o avido ao atingir o tecto absoluto (altitude a qual o excesso

de impulso € zero) tem um angulo de subida vy nulo.
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Efeito do peso

Se atender-mos a equagao do angulo de subida (32) verificamos que o peso influéncia o angulo de subida
de duas formas, o aumento do peso por si so faria diminuir y, mas este aumento do peso também vai fazer
aumentar o impulso requerido Tr, 0 que provoca a diminuicao do excesso de impulso. O resultado é que o
angulo vai diminuir ainda mais.

A subida sera mais suave.

Efeito do vento

O angulo de subida determina-se através da equagdo 33. Considerando assim que o maior excesso de
impulso proporciona um angulo de subida maior que corresponde a uma maior altitude a menor distancia

horizontal.

Na transposicdo de obstaculos isto € normalmente, o problema mais importante. Nesta situacao ha que fazer
referéncia ao efeito do vento na distancia horizontal e como podemos observar pela figura abaixo em que se
considera um aviao a subir com o seu angulo de subida maximo, a distancia horizontal percorrida com o
vento de frente é consideravelmente menor do que a mesma para um vento de cauda ou mesmo sem

vento.

VENTO DE FRENTE

VENTO DE CAUDA

<« DISTANCIASOLO ——— |

Fig. 87 — Efeito do vento na subida
Assim na transposicao de obstaculos ha que ter em conta o efeito do vento, mesmo admitindo que o angulo
de subida nao seja afectado por ele.
Angulo de ataque para o melhor angulo de subida
Sempre que houver necessidade de subir com o angulo de subida maximo ou com o melhor angulo de
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subida é necessario operar o0 aviao a uma velocidade determinada.
A uma dada altitude o impulso disponivel nos motores de jacto € sensivelmente constante para todas as
velocidades excepto se houver pds-combustdo (afterburner).

Na figura 88 podemos visualizar como o T, aumenta com velocidade quando se utiliza poténcia maxima
(afterburner).

Sem afterburner o impulso disponivel praticamente ndo varia com a velocidade, assim sendo o avido a jacto

encontra o seu melhor angulo de subida quando o impulso 8,0 —
;. . Ta (MAX) (AFTERBURNER
necessario for minimo. 7.0 A R /,’/ 7
= |
6,0 e
7 - - —1
No caso do afterburner o factor € o maior excesso de impulso e /
5,0
a velocidade correspondente que é superior a do impulso Ty (MILITAR)
T g e——] i
necessario minimo. S
3,0
. . . - (Tr) /
Os avi0es sem afterburner devem subir com impulso necessario 20 \ /R
|~
minimo para adquirirem o seu angulo de subida maxima (que é . S //
(L/D)msx € @ um determinado angulo de ataque. O angulo de —
0 100 200 300 400 500 600 yay

subida é neste caso o maior possivel em relacao a horizontal.

Fig. 88 — Curvas de performance avido a jacto

Na escolha do melhor angulo de subida para um avido convencional (motorizacao), sdo também

consideradas as curvas de impulso requerido (Tg) e de impulso disponivel (Ta).

A curva de impulso requerido €, na generalidade, a curva da

A . e ~ 4000
resisténcia do aviao, mas 0 mesmo nao acontece com a

>

curva de impulso disponivel, que num avido convencional

apresenta um decréscimo como se pode verificar da curva da 3000

figura 89.

N

Tr
2000 /

A causa deste decréscimo reside no facto do impulso /

ANGULO DE SUBIDA
OPTIMO

Ta; TR

proporcionado pela hélice diminuir com o aumento da /

1000 | |
(L/D)max

velocidade do avido. Na realidade, um aviao convencional e

um avidao a jacto podem ter curvas de resisténcia idénticas,

mas as resisténcias dos seus grupos propulsores serem o 00 00 0 vy
diferentes.

Fig. 89 — Curvas de performance (impulso) avido a hélice
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A velocidade para a qual o avido convencional tem o seu maximo de excesso de impulso é menor do que a
mesma para um jacto. Tem-se assim que o angulo de ataque para um aviao convencional, que se encontre

com o seu melhor angulo de subida, é superior ao angulo de ataque para (L/D)max-

Geralmente, para os avibes convencionais interessa que o valor elevado deste angulo de ataque se situe
muito préximo do valor necessario para a descolagem (figura 90). Aqui pde-se simplesmente o problema da
descolagem com transposicdo dum obstaculo onde, o avido convencional mantém uma subida acentuada

com um angulo de ataque quase igual ao da descolagem.

No avido a jacto é necessario uma aceleragao prévia até atingir um valor de velocidade que corresponde
precisamente (L/D)max (avides sem afterburner). Esta aceleracdo implica grande distancia terreno, e apesar

do avido subir com o angulo maximo, a transposicdo nao sera possivel figura abaixo.

Neste caso, um jacto devera subir com maior angulo de ataque e, portanto, menor velocidade, deixando de
existir a distédncia para acelerar. Uma subida deste tipo podera ser Util na transposicao do obstaculo na

medida em que se iniciou mais cedo.

Angulo 6ptimo para a transposicéo de obstaculos (jactos)

Melhor @ngulo subida

max

ACELERAGAO _)Jx

PONTQ DE DESCOLAGEM 130 NOS

Fig. 90 — Transposicdo de um obstaculo a descolagem

Importa porém considerar que o angulo de subida correspondente a maxima razao de subida é

inferior ao maximo angulo de subida

Razao de Subida

A razdo de subida é no estudo da performance a distancia (pés) ganha em altitude por unidade de tempo

(minuto), pode-se dizer entdo que a razao de subida é uma velocidade vertical.
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Equacao

O diagrama vectorial (figura 91) das velocidades ajudara na compreensao deste ponto da performance.
Neste diagrama de velocidades consideramos a velocidade horizontal (Vy), como velocidade terreno sem
vento (V7), a velocidade vertical (Vy) e como razdo de subida (Rs).

Podemos entdo concluir que:

|

VH :VT

Fig. 91 — Diagrama de velocidades na subida

Rg=Vxseny (34)

Substituindo a equacao (31) em (34) obtemos a equacao (35)

T-D

Rg =Vx (35)

Substituindo as equagdes (28) e (29) em (35) obtemos a equacao (36)

Rs :TAVV;TR (36)

Confirma-se que a razao de subida depende do excesso de impulso.

Hmax

Hg [ -

Efeito da altitude

A semelhanca do angulo de subida, a razdo de subida

>

[

apresenta também uma diminuicdo com o aumento da

altitude (figura 92) devido ao menor rendimento do motor,

Altitude ( ft)

motivado pela diminuicdo da massa especifica do ar.

i :
0 100 Rsx Rsmax
Rg-Razéo de subida ( ft/ min )

Fig. 92 — Gréfico de variagdo da razdo de subida com a altitude
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Importa aqui definir dois termos, muito importantes quando se trata da razao de subida:

O tecto absoluto define-se como a altitude onde a razao de subida e onde o excesso de impulso sdo nulos.
Tecto de absoluto (H,ax) - Altitude onde R, = 0 ft/min

O outro termo, é o tecto de servico, este define-se como a altitude onde a razdo de subida equivalente a
100 ft/min.

Tecto de servico (H;) - Altitude onde R; = 100 ft/min

Efeito do peso

O peso afecta duplamente a performance de subida. O impulso requerido aumenta porque o peso aumenta
e, deste modo, € menor o excesso de impulso, consequentemente a razao de subida também serd menor.
Porém, durante o voo, devido ao consumo de combustivel, o peso diminui alterando a performance no final

do voo.

Na figura 93 estdo representadas as velocidades de maxima razdo de subida para avibes a jacto e para
avides convencionais. A diferenca nas velocidades justifica-se pela desigualdade de valores na
poténcia/impulso disponivel.

T 1
Como o impulso desenvolvido por um motor de jacto é constante a Ta “ACTC’%
- - ~ 7 4
todas as velocidades, logo a variacao sera representada por uma / /
linha recta. A poténcia/impulso do motor convencional decresce com Ta (CONVENC.ONA.SV,_./-—-‘- /g
. ~ R o 5
a velocidade, sendo entao representada a variacao por uma curva. // i V4 / g —
4 2
/Rsméx /RSmgx 4 E
A maxima razao de subida para os jactos verifica-se para convencionaisll|  (jactos) 2 _
=
velocidades mais elevadas. ,/ 3
=4
\( / -
Kt
‘Umméx
1

Fig. 93 — Maxima razao de subida
Efeito do vento

O vento nao tem qualquer efeito na razao de subida.
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Velocidade de Perda na Subida

A velocidade de perda de um avido em subida é menor. Porque a sustentacao necessaria para equilibrar o
peso é menor devido a decomposicao deste ultimo em duas componentes, actuando uma delas no mesmo
sentido da resisténcia.

A velocidade de perda depende da quantidade de sustentagao que devera ser desenvolvida pela asa, pelo
que qualquer processo que reduza essa necessidade de sustentagdo imposta pela asa resultara em menor

velocidade de perda.

Quando em subida, a sustentacdo da asa ndo é igual ao peso, mas somente a uma porcao desta,

recordemos a equagao de equilibrio na subida (26).

L=Wxcosy (26)

Assim sendo, e substituindo a equacao (26) na equacao (31) a equagao da velocidade de perda aparecera

na forma seguinte:

VP_JZXWanBy—szemﬂ 37)

B pxSxC

Lmax
Esta equacao (37) é valida para todos os angulos de subida e condices de voo. Se o avido se encontrar a

vertical, a velocidade de perda sera nula, pois o angulo de subida é igual a 90°. Teoricamente se nesta

posicdo (y = 0) ndo existe geragao de forca de sustentacdo, ndo havera também perda aerodinamica.
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Polar de Poténcia Maxima

No sentido de facilitar a compreensdo da performance dum

SUBIDA

avido com poténcia constante em subida ou descida, a curva

polar de poténcia maxima (figura 94) é muito util. O diagrama

—V VOO HORIZONTAL

polar representa-se atendendo a trés condicoes:

> O peso mantém-se constante
> A altitude mantém-se constante

> O impulso é sempre constante

DESCIDA

Se qualquer destes trés factores for alterado, entao a curva ¥ CRESCE

sofrerd uma alteragdo consequente, e a performance sera

diferente.

Velocidade maxima
em voo picado

Fig. 94 — Polar poténcia (impulso) maxima

A figura 94 mostra-nos um diagrama polar tipico para uma condicao de poténcia maxima a 5000 pés de
altitude, e representa os diferentes valores de velocidades horizontal (Vy) e vertical (Vy) obtidas pelo avidao
com diferentes angulos de subida e descida. Esta polar resulta pois dum numero infinito de resultados

obtidos a partir de diagramas semelhantes ao da figura 91.

Vejamos entdo o que se passa em cada um dos pontos significativos desta polar:

Ponto 1. Representa a velocidade maxima obtida pelo avido em linha de voo. Depois, a semelhanca dum
automdvel que rola numa estrada com a velocidade maxima e encontra uma pequena subida, a velocidade

comega a decrescer e passa a existir uma velocidade vertical e portanto um aumento de altitude.

Ponto 2. Aqui convém relembrar de que a velocidade (V) se encontra representada na hipotenusa do

triangulo e que o avido se desloca sobre ela, aparecendo-nos também na figura o valor do angulo de subida.

Ponto 3. A maxima razdo de subida encontra-se neste ponto ou seja o ponto onde é maximo o valor da
velocidade vertical obtido pelo avido. Do mesmo modo obteremos o dngulo de subida e a velocidade ideal

para obter a razdo de subida maxima, unindo esse ponto com a origem das coordenadas.

Ponto 4. Observamos que a recta que passa pela origem é tangente a curva. Esse ponto define a
velocidade o valor do melhor dngulo de subida. O avido ndo comporta um angulo de subida mais elevado

para a sua relacdo peso/poténcia embora a velocidade ainda possa decrescer.
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Ponto 5. Onde se da a perda aerodindmica e onde se vai medir o angulo de subida que o avido mantém na

velocidade minima e com o excesso de poténcia nulo.

Ponto 6. Representa a velocidade maxima permitida, ou seja a velocidade vertical obtida pelo avido picando
a 90° com a poténcia maxima. Muitos dos avides actuais ficaram desfeitos antes de atingirem esta
velocidade devido as limitagGes estruturais, pelo que este ponto serve sé como informacao e para completar

a curva.

Angulo de Subida / Razdo de Subida

O excesso de impulso/poténcia tem o seu valor maximo a velocidades diferentes para avides a jacto ou
convencionais. A velocidade onde o avido convencional obtém maior razao de subida esta muito proxima do
valor necessario para (L/D)msx. O avido a jacto requer menor angulo de ataque e maior velocidade. Estes
pontos determinam-se por medigdo nas curvas de impulso/poténcia. O excesso de impulso maximo origina a

razdo de subida maxima.

Considere os dois avibes da figura 95. O avido A tem um angulo de subida maior, que o avido B, este possui

uma maior razao de subida que o A.

AVIAQ A

Altitude: 4000 ft
Distancia: 4 MN
Angulo de ataque: 10°
Velocidade: .4 Mach

AVIAO B

Altitude: 4500 ft
Distancia: 9 MN
Angulo de ataque: 5°
Velocidade: .9 Mach

Fig. 95 — Maxima razdo de subida/maximo dngulo de subida

Um minuto ap6s descolarem, o avido B encontra-se 500 ft mais alto e 5 MN mais longe que a aeronave A.
Atinge assim a altitude desejada mais rapidamente e encontramo-nos mais longe. E evidente que isto
traduz-se em economia de combustivel.

Esta é a razdo pela qual qualquer avido sobe a velocidade correspondente a maxima razdo de subida.
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PERFORMANCE NA DESCIDA

Com Impulso

Na descida estabilizada o peso decompde-se em duas componentes: Uma oposta a sustentagdo

(WxCOSy) perpendicular a trajectéria do avido e outra que actua no mesmo sentido do impulso

(W X seny) paralela a trajectdria do avido.

Quando o avido mete o nariz em baixo, mantendo o impulso constante, a componente do peso que actua no
sentido do deslocamento do avidao provoca-lhe um aumento da velocidade. Este aumento de velocidade
provoca um aumento de resisténcia e o avido acelera apenas até atingir uma velocidade em que as forcas se

equilibram.

Vento
Relativo

Fig. 96 — Forgas actuantes numa descida com impulso

Na descida estabilizada a sustentacao requerida € menor que o peso uma vez que tem apenas que
compensar a componente do peso perpendicular a linha de trajectoria do avido.
O impulso requerido € menor que a resisténcia devido a componente do peso que actua no mesmo sentido

do impulso e mesmo sentido da linha de trajectdria do avido.

Equacdes de equilibrio
Y) L-(Wxcosy)=0 @ L=Wxcosy (38)

X) T-D+Wxseny=0 <« T=D-Wxseny (39)
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Angulo de descida (y)

Angulo de descida (y) é o angulo formado peia trajectdria de voo e o plano horizontal.

Equacao
Resolvendo a equacao (39) em ordem ao angulo de descida (y) obtemos:

seny = % (40)

D-T
= arcsen 41
¥ ( W j (41)

Razao de descida (velocidade de afundamento)

A razdo de descida é a distancia (pés) perdida em altitude por unidade de tempo (minuto), pode-se dizer
entdo que a razdo de descida é uma velocidade vertical dai também ser designada por velocidade de
afundamento.

Equacao

O diagrama vectorial (figura 97) das velocidades ajudara na compreensao deste ponto da performance.

Neste diagrama de velocidades consideramos a velocidade horizontal (V) como velocidade terreno (V1) sem

vento e a velocidade vertical a razdo de descida (Rp). Podemos ent3o concluir que:
Rp=Vxseny (42)

Substituindo a equacao (40) em (42) obtemos a equacao (43) -

Vy=Vq

Fig. 97 — Diagrama de velocidades na descida

Rp =Vx

(43)

w)
S|
_|
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Descida de emergéncia
Se for necessario efectuar uma descida rapida a razdo de descida pode ser aumentada aumentando a

resisténcia, reduzindo o impulso e aumentando a velocidade. A resisténcia pode ser aumentada através de:

Uso de travbes aerodindmicos (speedbrakes)
Descida do trem (velocidade inferior a V|)

Uso do inversor de impulso (reverso) (se autorizado no manual de voo).

vV V V V

A velocidade pode ser aumentada, em configuragao limpa até a V.

Quando o avido se encontrar proximo da altitude requerida a razdo de descida deve ser progressivamente

reduzida de forma a efectuar uma transigdo suave para o voo horizontal.

Efeito da configuracao

As alteracdes de configuracao como a actuacao dos dispositivos hipersustentadores ou o trem de aterragem

fazem aumentar o C_ms, O que naturalmente fara aumentar a sustentagao.

Sendo a resisténcia induzida uma componente da forca de sustentacdao, quanto maior for a sustentacao
maior sera a resisténcia induzida, logo maior a resisténcia ao avango. Logicamente se a resisténcia ao
avanco aumenta fara diminuir a velocidade. Se tivermos em conta a equagdo (19), verifica-se que neste

caso teremos uma diminuicao da razao de descida.

Sem Impulso - Voo Planado

Qualquer avido, seja ele a jacto ou convencional, depende dum grupo propulsor para se manter no ar. A
possibilidade de falha deste ndo se pode descartar, ela estd sempre presente, supondo que o avido nao cai
logo que essa falha se da, vamos admitir que o avido inicia uma descida.

Nesta circunsténcia € importantissimo o conhecimento de alguns factores, tais como por exemplo, a
distancia que o avido percorrera, quanto tempo podera ainda permanecer no ar, qual a razao de descida ou

velocidade de afundamento e se uma aterragem forgada se podera executar com seguranca.
Relativamente a descida existem dois termos que importa esclarecer - o planeio e a picada, ambos se

referem a uma atitude de descida, sendo usual utilizar o planeio para valores angulares de descida mais

pequenos reservando o termo picada para angulos de descida mais pronunciados.
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No voo planado (planeio) vamos considerar que actuam apenas trés forgas no avidao (figura 98): a
sustentacdo, o peso e a resisténcia ao avango, portanto vamos considerar que nao existe forga propulsora.
Sendo a componente do peso no sentido da trajectéria do avidao a que substitui a forca propulsiva de modo

a equilibrar a resisténcia.

Vento
Relativo

Fig. 98 — Forgas actuantes numa descida sem impulso

Equacgdes de equilibrio

Assim ndo considerando a forca propulsiva, uma das componentes do peso tomara o seu lugar de modo a
equilibrar a resisténcia. O avido pode manter uma trajectéria de voo planado rectilinea com velocidade
constante, tendo no entanto de satisfazer as condigGes de equilibrio, ou seja o somatorio de todas as forcas

gue actuam no centro de gravidade do avido tera que ser nulo.

Temos assim as equacoes de equilibrio:
Y) L—(WxCOSy)zO < L=Wxcosy (44)

X) —-D+Wxseny=0 <« D=Wxseny (45)

Equacao do angulo de planeio
E definido, & semelhanca do &ngulo de subida e descida como o &ngulo formado entre a direccdo da
trajectoria e o plano horizontal. H& quem represente este angulo (descida) com um sinal negativo apenas

para indicar que estamos perante uma descida.

Num voo planado sem poténcia, a performance determina-se apenas pela relacdo entre as forcas
aerodinamicas (L e D).

Dado que o sistema de propulsao ndo influencia o voo planado tanto os jactos como os convencionais obtém

- 134 -



Aerodinamica Basica

0 menor angulo de planeio quando operado na velocidade do angulo de ataque para (L/D)way.

Dividindo entdo a equacao (44) pela equacao (45) teremos:

£=m=i o tg’\{:i < y=arctg L (46)
D Wxseny tgy L L
D D

Angulo de planeio minimo

A maior preocupagao num voo planado é conseguir a maxima razao de planeio, pois assim existe a garantia
de que se percorrera uma maior distancia horizontal com menor perda de altitude. A razdo entre a

distancia horizontal e a distancia vertical chama-se razdo de planeio.

A velocidade correspondente ao angulo de planeio minimo e por conseguinte a maior distancia horizontal
percorrida é a velocidade que corresponde ao angulo de ataque para (L/D)max. E entdo facil admitir que a
maior distancia horizontal que se pode percorrer em voo sem poténcia, tera que ser sempre com 0 menor

angulo possivel.

Por exemplo um avido em voo sem poténcia com um angulo de planeio (picada) de 90° nao percorre
qualquer distancia horizontal. Ao contrario se o avido conseguisse

planar com y = 0° percorreria uma distancia infinita. Estamos perante duas situagdoes pouco provaveis no
entanto permite-nos concluir que quanto menor for angulo de planeio maior sera a distancia horizontal

percorrida pelo avido.
. . . o . -
A tangente diminui com a diminuigcao do angulo, assim o valor da fracgao T devera ser minimo, o que
(D]
acontece quando a eficiéncia aerodinamica for maxima, isto é 5

max

1

tQYmin :_j (46) g Ymin = arCtg

(47)

_1
)
D max

o|r
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Razao de planeio — Rp

A razdo de planeio pode ser determinada através da equagdo (46). A tangente do angulo de planeio é deste
modo o inverso da razao de planeio. Se consultarmos o diagrama da figura 99, podemos constatar que a

tangente do angulo de planeio é dada pela razao entre o cateto oposto e o adjacente, ou seja, como vimos

. . D
anteriormente, pela razdo T

d V D
d, w L
1
RP = & RP =— (48) Fig. 99 — Diagrama de velocidades e distancias no planeio
tgy D

Neste diagrama estao representadas assim as distancias percorridas na vertical (d,)e horizontal (d,) e as
respectivas velocidades (Vy e Vy).

Se um avido tiver uma razado (L/D)max de 15:1 quer dizer que ele produzira 15 libras de sustentacao por cada
libra resisténcia ao avanco. Da mesma forma podemos retirar do diagrama que o mesmo avidao planara 15
milhas por cada milha de altitude perdida, em termos de velocidade ele terd uma velocidade horizontal de

15 nds enquanto a velocidade de descida sera de 1 nd. Estes valores sdo validos para o (L/D)max.

+V
v +Vy

Polar sem poténcia

A polar sem poténcia (figura 100) €& muito

Razéo de descida }f - - % - — = = — —

semelhante a polar de poténcia maxima vista para a maxima

subida, na polar sem poténcia, relacionam-se
Velocidade horizontal

velocidades verticais e horizontais para o voo maéxima

planado.

Tanto a altitude como o peso serdo referidos, pois
qualquer variacao destes implica uma nova forma da

Ccurva.

/

oL CRESCE

Velocidade maxima
em voo picado

Fig. 100 — Polar sem poténcia
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A curva resulta de uma infinidade de diagramas como o da figura 99, com angulos de planeio diferentes. No

eixo horizontal representam-se as velocidades horizontais.

Dado que em voo planado (sem poténcia) o avido nao consegue manter voo horizontal por este facto a

curva é representada abaixo do eixo horizontal.
Vejamos entdo o que se passa em cada um dos pontos significativos desta polar:

Ponto 1. Se tragarmos a tangente a curva partindo da origem, determinamos a velocidade e o angulo de
planeio minimo (maxima razao de descida). A velocidade (VAV) é medida sobre o vector tangente e a sua

projeccao no eixo horizontal representa a velocidade horizontal ou velocidade terreno.

Ponto 2. Se o piloto aumentar o angulo de ataque (aumenta no sentido contrario ao do movimento dos
ponteiros do reldgio), na polar deslocamo-nos para a esquerda, se este aumento chegar até ao ponto 2 da
curva o avido descera com a sua menor razao de planeio, correspondendo-lhe a menor velocidade vertical,

no entanto o angulo de planeio € maior do que o do ponto 1.

Ponto 3. Com o angulo de planeio minimo, a razdo de descida € um pouco superior, este ligeiro aumento
tras como vantagem um grande aumento da velocidade horizontal, e assim é possivel percorrer uma maior
distancia, no entanto o angulo de descida é maior.

Ponto 4. Corresponde ao angulo de descida quando o avido entra em perda.

Ponto 5. Ponto de maxima velocidade do avido, aparece na descida vertical (picada).

Efeito do vento no voo planado

A performance do voo planado é fortemente influenciada com os ventos. Vejamos um exemplo.
Um avido encontra-se a planar com uma velocidade de 100 nds e tem um vento de frente de 100 néds, neste
caso o aviao ndo percorrera qualquer distancia horizontal. Se a velocidade de planeio aumentar, podemos

concluir que a distancia percorrida aumenta.

A performance de planeio com vento é perfeitamente visivel se analisarmos a curva polar da figura 101. A

polar é uma representacgao da relagao existente entre a velocidade horizontal e vertical.
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+Vy
Vento Vento Velociade

Se marcarmos a velocidade do vento de frente e do vento de cauda ™. | derente  norcontal +Vy

no eixo das velocidade (horizontal), obtemos dois pontos sobre este .,

T
I
1
actual .
1

eixo.

A partir destes dois pontos tracamos duas novas tangentes a curva.
Os angulos formados por estas novas linhas e o eixo horizontal sdo

os angulos que a trajectdria faz com a superficie.

O angulo actual é definido entre a trajectdria actual (linha que passa
pela origem é tangente a curva) o comprimento desta linha
representa a velocidade que o avido tera de manter para corrigir o

efeito do vento.

Fig. 101- Polar de planeio

Se houver vento a velocidade horizontal e a distancia percorrida no planeio sofrem alteracoes:
» Com vento de frente a distancia horizontal diminui;

» Com vento de cauda a distancia horizontal aumenta.

Efeito do peso no voo planado

Foi visto que é a razdo L/D que determina a distancia que um avido pode planar, ndo tendo o peso qualquer

influéncia nesta distancia. A Unica influéncia do peso sera no tempo que o avido planara.

A figura 102, representa um avido com dois pesos diferentes (W; e W,). Se o peso for maior (W,), mais

sustentacdo sera necessaria (Ly).

O acréscimo de sustentagdo, ndo se obtém aumentando o angulo de ataque, pois nao queremos alterar a
(L/D)méx-
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1
[}

t/wjx senY

Fig. 102 — Efeito do peso no voo planado

Assim sO existe uma hipdtese 0 aumento da velocidade. E de notar W, xseny é maior do que

W, xseny.

Com esta diferenga concluimos que para o peso maior (W,), temos um aumento da velocidade e

inevitavelmente um aumento de resisténcia.

Com um peso superior o avido voa com maior velocidade o que leva a que desca mais rapidamente, no
entanto a distancia percorrida na horizontal ndo é afectada.

Dois avides com iguais (L/D)max possuem a mesma razado de planeio, independentemente do peso.

Efeito da configuracao no voo planado

A eficiéncia aerodindmica maxima (L/D)msx € obtida com o avido “limpo” ou seja com a menor resisténcia. A
extensao de flaps, trem de aterragem, freios aerodinamicos, spoilers, etc. faz diminuir a razdo L/D pois a

resisténcia parasita aumenta, como consequéncia temos a diminuicdo da razdo de planeio.

Os avides a jacto mais modernos possuem cargas alares elevadas, razdes de aspecto e razdes L/D muito
baixas. Sao vulgares razbes de planeio da ordem de 5 ou 6:1, e os avides que as utilizam, experimentam
razoes de descida de 4000 pés por minuto e por vezes maiores, 0 que torna a sua operacdo numa

aterragem forgada bastante complicada.

O caso da asa em flecha é tipico conquanto um aumento no angulo de ataque ndo traz como seria de
esperar, uma melhoria acentuada na raziao de planeio. Com efeito, a razdo de descida normalmente

aumenta, dificultando uma aproximagdo e um arredondar suaves.
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PERFORMANCE DA VOLTA

Volta Horizontal

Centro da volta

Fig. 103 — Forgas actuantes no voo em curva no plano horizontal
Equacgodes de equilibrio

Y) Lxcos6—-W=0 < Lxcos6=W (49)
X) Lxsenf-F.=0 <« Lxsenb=F; (50)
Sendo perfeitamente conhecidas as expressoes:

F=mxa = F.,=mxa, (51)

W=mxg & m:% (52)

V2
ac "R (53)
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Substituindo na equacao (51) a equacao (52) e (53) obtemos a equacao (54):

_W><V2

54
gxR %)

Fe

Substituindo a equacgao (54) na (50) obtemos:

2
L><sen(9:M (55)
gxR

Dividindo a equacao (55) pela (49) obtém-se:

2 2

tgo = < O =arctg

56
gxR (56)

Esta Ultima equagdo € a equacdo basica da volta e relaciona a velocidade (V), o angulo de pranchamento ou

inclinacao (8) e o raio da volta (R).

Raio de volta — R

O conhecimento do raio de volta que um avidao pode realizar durante certas manobras, é de todo o interesse
para o piloto.

Dando outra forma a equacao (56):

V? o R V?

gxR gxtgo

(57)

A equacdo (57) mostra que o raio de volta do avido é directamente proporcional ao quadrado da sua

velocidade e inversamente proporcional ao angulo de pranchamento e nimero de G's.

Assim dois avibes quaisquer capazes de voar a mesma velocidade e com o mesmo angulo de pranchamento,

podem voar em formagao, independentemente dos seus pesos.
Pois o raio apenas €é afectado directamente por estas duas variaveis, no entanto ha factores como é o caso
do: peso, altitude, factor de carga, angulo de ataque, e superficie alar que afectam a velocidade e, deste

modo, indirectamente afectam o raio de volta.
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Assim quando se pretende executar uma volta com o menor raio possivel, terd que voar com a menor

velocidade possivel (velocidade de perda) e com o menor angulo de pranchamento possivel (abaixo de 90°).

Razao de volta — Ry

Obtém-se dividindo a velocidade pelo raio de volta, representando a mudanga de direcgao do avido (graus
ou radianos) por unidade de tempo.

\Y
R,=— (58
vER (58)
Substituindo a equacao (57) na equacao (58) a equacao da razao de volta toma a forma:
tgo
R, = % (rad/s) (59)

Por exemplo a uma velocidade de 150 nds (77 m/s) um avido executa uma curva com um raio de 1480 m. A
razao de volta é:

Ry = v Ry = I 0,052 rad/s
R 1480

360° equivale a 2n radianos, logo 1 radiano sao 579,296
R, = 0,052 x 57,296 = 3° por segundo

Das equacdes do raio (57) e razao de volta (59) constata-se que:

> Se a velocidade se mantiver constante, e aumentarmos o angulo de pranchamento o raio de volta

diminui e a razdo de volta aumenta.

> Para manter uma razao de volta constante o aumento de velocidade implica o0 aumento do angulo

de pranchamento — o angulo de pranchamento dependente da velocidade.

> Se mantivermos o angulo de pranchamento constante, e aumentarmos a velocidade aumenta o

raio e diminui a razao de volta.
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Limites da performance do raio de volta

A manobra do aviao, mais precisamente a performance do raio de volta é limitada por varios factores a

saber: aerodindmicos, estruturais e de impulso.

Limite aerodinamico
Recuperando a equagao da velocidade de perda, vista anteriormente, e a substituirmos na equacdo do raio

de volta, os varios factores que afectam a velocidade de perda e o raio minimo de volta tornam-se

evidentes.
V, = 2xnxW - VP2= 2xnxW
PxSxC yax pxSxC 4
_ V? R V.2 2xnxW

= R:
gxtgo “ gxtgo “ pxSxC . . xgxtgo

Lmax

Atendendo a que € a componente horizontal da forca da sustentacdo (L x sen0) a responsavel pela volta
do avido, podemos concluir que o limite aerodinamico do raio de volta é encontrado quando o avido esta a

voltar na sua velocidade de perda.

E sabido que a velocidade de perda é a velocidade minima & qual o avido ainda possui sustentacdo, ou por
outras palavras, quando um avido esta a voar com a sua velocidade de perda, esta a produzir a maxima
sustentacao para essa velocidade, pelo que qualquer aumento no peso ou na altitude (diminuigao do p), ou

ainda um diminuicao do C s implicara no aumento do raio de volta.

Limite estrutural

A velocidade de perda é directamente proporcional ao factor de carga (n), logo também influenciara o raio
de volta do avido.

Conforme ja foi referido o factor de carga € a razdo entre a sustentagao e o peso.
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Se substituirmos a equagao (49) na equacgao anterior obtemos:

nz; S N= 1 (60)
L xcos® cos 0

Podemos entdo concluir que o factor de carga é apenas funcdo do angulo de pranchamento, nao tendo o
peso do aviao qualquer efeito sobre o factor de carga.

Quer o Chipmunk, quer o F-16, sofrem 2 G's de aceleracdo, quando estdo com um angulo de pranchamento
de 60°.

A tabela 3 mostra alguns factores de carga e respectivos angulos de pranchamento, a figura 104 mostra-nos

a variagao da velocidade de perda com as variagOes do factor de carga.

Note-se que de 0° a 45° de angulo de pranchamento, o factor de carga aumentou apenas 0,414, enquanto

nos 25° seguintes, o factor de carga aumentou logo 1,509.

Isto permite-nos afirmar que com elevados angulos de pranchamento, o factor de carga e a velocidade de
perda aumentam muito rapidamente. Daqui ressalta a importancia que tem em haver um compromisso
entre o angulo de pranchamento e a velocidade de perda quando pretendermos voltar com o minimo raio de

volta do avido.

Vejamos um exemplo: um avido esta sujeito a 6 G's logo esta a produzir sustentacao que é igual a 6 vezes o
seu peso.

Podemos imaginar os enormes esforcos de flexdao que se criam entre as asas e fuselagem. Nao nos podemos
esquecer que qualquer avidao possui um factor de carga limite, imposto pelo fabricante do avidao e que nao

devera ser excedido, sob pena de se verificarem falhas estruturais.

Assim e por exemplo, se um avido possui como factor de carga limite 6, entao o raio de volta minimo sera o

que se verifica para este factor de carga, a velocidade de perda (80,4°).

Esta velocidade é chamada a VELOCIDADE DE MANOBRA do avido ou seja ¢ a velocidade a que o avido

pode executar a volta com o menor raio de volta, para uma dada altitude.
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8,0
Angulo de Factor de
pranchamento-0 carga-n . |
0° 1,0 /
£ 60
10° 1,015 x /
4
Z 50
30° 1,154 o
0O 40 /
45° 1,414 |°o_: /
o 30
70° 2923 E
2,0
80° 5,747
1,0 7
90° =2}
0 50 100 150 200 250
VELOCIDADE DE PERDA -V,
Tab. 3 — Factor de carga/angulo de pranchamento Fig. 104 — Velocidade de perda / factor de carga

Note-se que com 6 = 90° a volta de nivel coordenada (figura 105) é impossivel, nao sé devido as limitagoes
estruturais do prdprio avido, pois o factor de carga € infinito, mas também porque com um pranchamento

de 90° nao haveria forca a equilibrar o peso.

A sustentagdo faria um angulo de 90° com o peso, nao havendo
assim forca alguma a suportar o peso como consequéncia o0 aviao

perderia altitude.

S6 sera possivel executar uma curva horizontal controlada (forcas
em equilibrio) desde que se incline o avido para dentro da curva de

um angulo 8 que pode ser determinado pela equacao.

2

0 =arct
gng

Fig. 105 — Pranchamento de 90°

Limite de impulso

O impulso do avido é também um limite para o raio de volta. Voltemos ao caso do avido que executa uma
curva com 6 G's, foi dito que nestas circunstancias o avido precisa de 6 vezes mais sustentagdo para
equilibrar o peso, para a mesma velocidade. E sabido também que a resisténcia induzida é directamente

proporcional ao quadrado da sustentacao.
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Assim a resisténcia induzida desenvolvida com grandes factores de carga podera tornar-se muito elevada,

veja-se a tabela 4, logicamente havera um limite a partir do qual o impulso ndo sera suficiente.

Factor de Aumento
carga daresisténcia induzida

n %o

1,00 ]

1,04 7,2

1,15 33,3

1,41 100,0

2,00 300,0

Tab. 4 — Factor de carga/aumento da resisténcia induzida

Volta Vertical

Volta positiva

Considere-se uma curva na saida de voo em descida, T T Y 4
// \\ //
x.
~ // # \\
aterragem, as forcas em presenca sdo as que se Y L |

.
|
|
|
por exemplo o arredondamento que antecede a . ! S
|
|
|
indicam na figura 106: :
|
|
|
|

Nota

A sustentacdo e a forca centrifuga possuem sentidos

contrarios.

Fig. 106 — Volta no plano vertical (positiva)
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Equacgoes de equilibrio

Y) L-Wxcos6-F. =0 & L=(Wxcos0)+F. (57)

X) T-D+Wxsen0=0 & D=T+Wxsend (58)

Factor de carga

Substituindo na equacdo (57) a equacao (54) obtemos a equacao abaixo (59)

2
L =(Wxcos®)+ V" 5
gxR

L
Substituindo a equacao (59) na equacao geral do factor de carga n = W obteremos:

2
(W><cose)+M
gxR

X
n= < N=co0s0+
w

2

(60)

O factor de carga (n) € maximo no extremo inferior da curva (8 = 0°)

Volta negativa

Surge por exemplo, no fim da linha de subida
Nota

Ao contrario da volta positiva, a sustentacdo e a

forga centrifuga possuem o mesmo sentido.

Fig. 107 — Volta no plano vertical (negativa)
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Equacgbes de equilibrio

Y) L-Wxcos0+F. =0 & L=(Wxcos8)-F. (61)

X) T-D-Wxsen0=0 & D=T-Wxsend (62)

Factor de carga

Substituindo na equacao (61) a equacao (54) obtemos a equacdo abaixo (63)

2
L =(Wxcos0)— >V (63
gxR

- o L
Substituindo a equacao (63) na equacao geral do factor de carga n = W obteremos:

2
(W><cos(9)—M
gxR

n= © n=cos0-—
W

2

(64)

n = 0 diz respeito a uma situacao de imponderabilidade centrifuga

Envelope de Voo (Diagrama V-N)

Tomemos como referéncia a equagao abaixo:

st cos0
em que:

Vs; representa a velocidade de perdaemvooal G

Vs, representa velocidade de perda com factor de carga diferente de 1 G

Esta equacdao mostra como a velocidade de perda aumenta com o aumento do factor de carga. Se um aviao

esta a voar por exemplo a 4 G’s a velocidade de perda aumentara para o dobro da velocidade de perda que
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se verificaria a 1 G. Numa condicao de voo a zero G's a velocidade de perda seria zero pois ndo haveria

geracao de sustentacao.

Esta equacdo nao se pode aplicar em condicdes de voo com factores de carga negativos, mas é possivel um
avido entrar em perda com factores de carga negativos.
A figura 108 mostra um diagrama V-n (envelope de voo), nele se relaciona a velocidade de perda com o

factor de carga.

Estas curvas representam os factores de carga (N° de G's)

gue podem ser aplicados ao avido antes de ele entrar em

perda, para qualquer velocidade. Estas linhas sao chamadas

de limites aerodinamicos do avido, sendo impossivel voar a

esquerda destas curvas pois 0 avido nesta regido esta em

-
-
=
[

FACTOR DE CARGA -n ou G
WM oA m o MW R E ey

perda.

200 300 400 500 600 YO0
VELOCIDADE - {nds)

-
=
=

Fig. 108 — Diagrama V-n / envelope de voo

O diagrama V-n é ent3o o meio mais adequado e vulgar para indicar as condicdoes de carga nos avides em
consequéncia de manobra, rajadas de vento, etc., para os quais o aviao deva ser projectado. No voo
horizontal ndo acelerado em ar calmo, o avido é submetido a cargas normais ao seu eixo longitudinal, de tal
grandeza que sé equilibram a forca gravitacional do seu peso. Esta condigao € designada por voo de 1 G ou

vooden =1,

Quer a subir, descer, em manobra ou por accao de rajadas de vento, entram em jogo forcas adicionais, e
consequentemente cargas adicionais sdo impostas sobre a estrutura. As rajadas verticais também impdem

efeitos semelhantes por alterarem os angulos de ataque relativos.

O projecto da estrutura tem de ter em conta estas condicdes de carga, claro que nos avides civis nao se
espera que venham a se submetidos a condicdes de carga consequentes de manobras como as que sao

impostas no caso de se tratar de avides de combate.

Sédo os diagramas V-n que limitam as condicbes de carga que um avido podera suportar. Um construtor ao
garantir que um avido sera capaz de realizar as missOes para que foi desenhado, e que tera a vida Uutil
projectada, obriga a que o avido voe dentro dos limites V-n, este diagrama define assim a envolvente
(envelope) de voo a que o aviao deve obedecer de modo a nao exceder o factor de carga. Estes diagramas

apresentam a forma que a seguir se indica.
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Velocidades limites de operacao

A estrutura tem que ser suficientemente forte para resistir as cargas normais de voo de nivel, forcas devidas
a sustentacdo, resisténcia, impulso e peso, mas também as cargas devidas as manobras e voo em ar
turbulento. A estrutura deve ainda ter suficiente rigidez para que fendmenos como inversdo de ailerons,

flutuagGes e divergéncia nao ocorram dentro da gama de velocidades permitidas para o avido.

Em operacdo o avido deve portanto observar certos limites de velocidade, tanto minimos como maximos. Os

factores que condicionam esses limites sdo:

»  Resisténcia estrutural do avido;
»  Rigidez da estrutura;

»  Adequado controlo do aviao.

A resisténcia estrutural esta associada a capacidade de o avido suportar cargas e a rigidez a capacidade da
estrutura resistir a deformacao devido as cargas sofridas.

E Importante antes e avancar, referir alguns termos essenciais para o desenvolvimento deste assunto:
Carga limite — Carga maxima que o aviao pode suportar em servigo (figura 109).

Carga ultima - Carga de falha estrutural (figura 109)

Falha estrutural

- Factor de carga limite Gitimo (+)
Danos estruturais .

Factor de carga limite (+)

Factor de carga limite (-}

Danos estruturais

FACTOR DE CARGA -nou G

Factor de carga limite Gitimo (-)
Falha estrutural

Fig. 109 — Factor de carga limite e limite Gltimo

Factor de seguranga — Razao entre carga Ultima e carga limite. Para estruturas de aeronaves o factor de
seguranca nao deve ser inferior a 1,5.
O factor de seguranca utilizado em estruturas de aeronaves € bastante inferior ao utilizado em outras

estruturas.

Para que o peso dos componentes do avido seja minimo o factor de seguranca utilizado € menor. Por esta
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razdo € de extrema importancia ndo serem excedidos os limites estruturais para que ndo haja deformacao
ou falha da estrutura.

Factor de carga (n) - Em voo de nivel, desde que a sustentacao iguale o peso, o factor de carga € 1. Se o
aviao estiver a manobrar de forma a que, por exemplo, a sustentacdo seja igual a duas vezes o peso, o
factor de carga sera 2 (manobra a 2 G's).

O limite de carga é dado em termos do factor de carga e a falha estrutural ocorre a um determinado valor
de carga. Por exemplo, se a estrutura de um avido falha a 10 000 Ibs e o avido pesa 4 000 Ibs, o factor de
carga de falha estrutural serd de 2,5. Contudo se o avido pesar 5 000 Ibs o factor de carga de falha
estrutural sera apenas 2.

Os factores de carga limite dependem da categoria do avido. Esses limites sao:

> Avides de categoria normal
Factor de carga positivo: entre 2,5 e 3,8
Para avides de transporte modernos de alta velocidade o limite € 2,5

Factor de carga negativo: -1

> Aviles utilitarios
Factor de carga positivo: 4,4

Factor de carga negativo: -1,76

» Avibes de acrobacia
Factor de carga positivo: 6
Factor de carga negativo: -3
Linha OA - Linha determinada com angulo de ataque de C .. Representa a variacdo da velocidade de

perda com o factor de carga.

n - Factor
de carga Ci,,,, Positivo

1 " H F

CLmax Negativo

Fig. 110 — Envelope de manobra
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Ponto S — Ponto correspondente a Vs em voo de nivel (factor de carga = 1).

Ponto A — Ponto correspondente ao maximo factor de carga admissivel. A velocidade correspondente a este
ponto (V) é a denominada velocidade de manobra (velocidade minima com factor de carga maximo).
Para velocidades inferiores a Va a asa nao produz forca de sustentacdo que possa igualar ou ultrapassar o

limite de carga. Para velocidades superiores a V, o limite de carga pode ser excedido.

E necessario alguma atencdo na realizagdo de manobras a velocidades superiores a V, (figura 111)
para que ndo sejam provocadas deformacdes na estrutura da aeronave ou até falha estrutural, caso a carga

ultima seja atingida.

Falha estrutural

Manobra insegura

3 Angulo de
perda

%> Manobra segura

[
I
|
L

V, v

=

Fig. 111 — Relagio manobra / velocidade de manobra (V)

A velocidade de manobra (V,) aumenta com a raiz quadrada do factor de carga
V, =V, x Jn

Exemplo: se a Vs; (velocidade de perda em voo a 1 G) for de 60 kt e o limite de carga for de 2,5, entdao a Va

sera:

V, =60x4/25 =95 (nds)

Ponto C — Corresponde a maxima velocidade de cruzeiro (Vc). Esta velocidade deve-se situar entre os 43
nos acima da velocidade minima de voo em condigGes de rajada (Vg) € ndo ultrapassar 0,8 Vp (Velocidade
maxima que o avido pode atingir).

Ponto D - Ponto de maxima velocidade que o avido pode atingir (Vp).

Linha OH - Linha de perda com cargas negativas
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n - Factor 1
de carga

Fig. 112 — Envelope de manobra de seguranca

Limites de velocidade operacionais

» Avides com massa maxima a descolagem superior a 5 500 Kg

Vwo — Velocidade méxima a que o avido esta autorizado a voar — Esta velocidade ndo deve ser superior a V¢
e deve estar suficientemente abaixo da Vp de modo a que seja pouco provavel atingir esta Ultima em
operagao.

>  Avibes com massa maxima a descolagem inferior a 5 500 Kg

Ve € a velocidade maxima a que o avido estd autorizado a voar ou velocidade a nunca exceder, o valor de
Ve estd normalmente assinalado no velocimetro por uma linha radial vermelha.

Vyo — Méaxima velocidade estrutural de cruzeiro A Vyo ndo deve ser superior a 0,89 Vye. A faixa do

velocimetro entre os valores de Vyo e de Ve esta normalmente pintada de amarelo.

Carga de rajada

O avido é fabricado de modo a poder suportar rajadas verticais até determinada ordem. O valor destas
cargas sao funcao da velocidade de voo e o avido deve poder suportar os valores de rajada indicados na

figura 113. Por exemplo, a velocidade de cruzeiro (V¢) o avido deve poder suportar rajadas verticais de 50
ft/s.
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Factor carga

de rajada
+66fs  +50fUs
-~ -
H\ +25ft/s
-~ e —
-~ et e
R e e
e S
o .
=T -
| R
HRE e Velocidade
0 = e
a_\‘x [ —
| T
S
- 66 ft/s .50 ftls

Fig. 113 — Envelope de rajada

Efeito da rajada vertical no factor de carga (n)

A rajada vertical pode afectar o factor de carga (n) através da variagao do angulo de ataque da asa (figura 114).

Aumento da sustentagéo (C )

! Velocidade do avido (Ve)
Velocidade re:m Velocidade da

rajada vertical

Aumento do angulo
de ataque

Fig. 114 — Aumento do angulo de ataque por efeito de rajada

Se, por exemplo, a alteracdo de 1° de angulo de ataque corresponder uma alteracdo de 0,1 no C_ e o0 avido

estiver a voar em voo de nivel com um C, de 0,42, entdo:

042

n=—-—=1
0,42

Se o angulo de ataque aumentar 3° devido a rajada teremos o seguinte factor de carga:

N (0,42)+(3x0,1) 17
0,42

Asas com baixa razao de aspecto (figura 115) ou em flecha tém menores valores de C, e experimentando,

por esse facto, menor aumento do factor de carga devido a rajada.
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CcL

Alta razédo de
aspecto (AR)

Baixa razédo de
aspecto (AR)
ou asa em flecha

Fig. 115 — Variagdo do C. em fungdo da razdo de aspecto da asa

Efeito da rajada vertical na perda

Se 0 angulo de ataque for elevado (baixa velocidade) o seu incremento devido a rajada pode provocar a
perda na asa. Existe uma velocidade minima a qual o avido pode voar em seguranca (sem risco de entrar

em perda) em condicdes de rajada sendo designada por velocidade operacional em condicdes de rajada
(Vra)-

A turbuléncia é definida através do valor de rajada. Para voo em condicbes de turbuléncia a velocidade
escolhida deve poder evitar a perda e também que o limite de carga estrutural seja atingido. Deste modo a

velocidade do avido deve ser:

» Suficientemente alta a fim de evitar a perda;

» Suficientemente baixa a fim de evitar danos estruturais.
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Outros limites

Limitacao de velocidade com trem de aterragem e flaps em baixo

Normalmente as estruturas das portas do trem de aterragem e dos flaps s3o mais ligeiras do que a estrutura
da fuselagem do avido ndo podendo suportar cargas tao elevadas como esta Ultima. Por esta razdo sao
estabelecidas velocidades maximas as quais o avidao pode voar com estes dispositivos estendidos (figura
116).

CLmax Com FLAP's em baixo

C{ max Com FLAP's em cima

Fig. 116 — Envelope de voo com e sem flaps

Velocidade de operacao do trem de aterragem (Vo)

Velocidade a qual se pode efectuar a extensdo e retraccao do trem de aterragem em seguranca. Se a

velocidade para extensao for diferente da velocidade para retraccao sao designadas as duas velocidades:

> (Vio)ext — Velocidade de operacdo para extensao do trem;

> (Vio)rer — Velocidade de operacao para retraccao do trem.

Velocidade com trem de aterragem descido (Vig)
Velocidade a qual o avido pode voar em seguranga com o trem de aterragem fixo na sua posicao em baixo.

Limite de velocidade com flaps (V)
Maxima velocidade a que o avido pode voar com maxima extensdo de flaps.

Os flaps sao utilizados a fim de se reduzirem as distancias de descolagem e aterragem e sdo usados quando

a velocidade é relativamente baixa. Os mecanismos de operagao e de fixacao dos flaps a estrutura ndo sao
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fabricados de modo a poderem suportar as cargas provocadas por alta velocidade (alta pressao dinamica).

Os flaps aumentam o (C)max € diminuem a velocidade de perda, mas diminuem também o valor limite de

carga estrutural podendo este limite ser atingido a menor velocidade.

Em condicBes de turbuléncia, se os flaps estiverem descidos, as rajadas verticais podem gerar elevadas
forcas de sustentacdao que por sua vez provocam grandes factores de carga que podem provocar a falha

estrutural.

Nota

A extensao de flaps para penetracdo em turbuléncia aumenta a margem de perda (diminuicdo da Vs), mas a
margem de limitagdo estrutural é também fortemente reduzida.

Cargas no solo

No solo as cargas sao suportadas sobretudo pelo trem de aterragem. Este tem que suportar o peso do
avido, as cargas exercidas durante a aterragem e as cargas devidas a deslocacao do avido no solo
(rolagem).

A aterragem deve suave de forma a ndo provocar danos no trem de aterragem e na estrutura da fuselagem
e asas do avido onde aquele se encontra ligado.

Durante a rolagem deve haver precaucao durante as voltas, estas devem ser efectuadas a velocidade

reduzida, a fim de ndo ser sobrecarregado o trem do lado exterior a volta.
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ESTABILIDADE E DINAMICA DE VOO

INTRODUCAO

Para que um avido seja eficaz tem que ser estavel, a excepcao dos fendmenos de aeroelasticidade, vamos

considerar o avido como um corpo rigido, isto é: ele vai rodar em torno do centro de gravidade (CG).

Um avido possui seis graus de liberdade de movimento em relacao a trés eixos perpendiculares entre si, logo

para que seja globalmente estavel tera que ser estavel em relacdo a cada um dos eixos.

Diz-se que o avido é estavel quando tem a tendéncia de regressar a situacdo de voo inicial, sem a ajuda do
piloto, apds ter sido perturbado por uma forga externa. Em termos de estabilidade um avido deve possuir as

seguintes qualidades:

Estabilidade adequada para manter o voo uniforme;
Estar habilitado a recuperar da influéncia de varios disturbios;

Estabilidade suficiente para minimizar a carga de trabalho do piloto;

YV V VYV V

Resposta apropriada dos controlos de modo a que possa executar as performances para que foi

projectado;

A estabilidade estd sempre associada a equilibrio, dai nao podermos deixar de referir os possiveis tipos de

equilibrio:

Instavel Neutro

Fig. 117 — Tipos de equilibrio
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Tipos de Estabilidade

Existem dois tipos de estabilidade, a saber:
> Estabilidade estatica

> Estabilidade dinamica

Eixos e Graus de Liberdade

Os eixos a considerar s3o:

> Eixo longitudinal (linha imaginaria que passa pelo centro de gravidade (CG), unindo o nariz do avido a
cauda).

Eixo LONGITUDINAL H
il

Fig. 118 — Eixo longitudinal

> Eixo transversal ou lateral (linha imaginaria que passa pelo CG unindo a ponta duma asa a outra).

5 Eixo TRANSVERSAL ou
~. LATERAL

Fig. 119 — Eixo transversal ou lateral
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> Eixo vertical ou normal (linha imaginaria que passa pelo CG e é perpendicular ao plano definido pelos

outros dois eixos).

|
|
1
1
- |
N4_
2 e

Eixo VERTICAL ou NORMAL

Fig. 120 — Eixo vertical ou normal

Podemos entdo dizer que um avido pode rodar em torno de cada um destes eixos em dois sentidos

diferentes, o que lhe confere os referidos seis graus de liberdade (figura 121):

Rotagdo em torno do eixo transversal ou lateral — picada;

Rotacdo em torno do eixo longitudinal — rolamento;

Rotacdo em torno do eixo vertical — guinada;

Eixo Longitudinal

Momento
de Picada

Eixo Vertical
ou Normal

Eixo Transversal
ou Lateral

Momento de
7 _—___ Rolamento

Momento
de Guinada

Fig. 121 — Eixos e momentos

ESTABILIDADE ESTATICA

A estabilidade estatica pode ser definida como a tendéncia que um corpo possuira depois de ter sido

deslocado da sua posicao de equilibrio (um corpo estd em equilibrio em relacdo a um ponto quando o

somatario de todas as forgas e momentos, que actuam no corpo, € nulo — 12 lei de Newton). A estabilidade

estatica pode ser ainda classificada de positiva, negativa e neutra.
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Estabilidade Estatica Positiva

Diz-se que um avido tem estabilidade estatica positiva quando este tem tendéncia para regressar ao estado

de equilibrio que possuia antes da perturbacao, apds esta ter terminado (figura 122-a).

b)

Fig. 122 — Estabilidade estatica do avido apds perturbagdo

Ponto 1 — Ocorréncia da perturbagdo

Ponto 2 - Fim da perturbagao

Estabilidade Estatica Negativa

Um avido tem estabilidade estdtica negativa quando este tem tendéncia para se afastar cada vez mais do

estado de equilibrio que possuia antes da perturbacdo, apds esta ter terminado (figura 122-b).

Estabilidade Estatica Neutra

Diz-se que um avido possui estabilidade estatica neutra quando este mantém a nova atitude que a

perturbacdo Ihe impds, logo que esta termina (figura 122-c).
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ESTABILIDADE DINAMICA

O termo “dindmico” relaciona-se com movimento e a estabilidade dinamica refere-se ao movimento, ou
variacdo da posicdo do avido, com o tempo. Se o avido for desviado do seu ponto de equilibrio, o resultado

do seu movimento durante um determinado periodo de tempo da a indicagao da sua estabilidade dinamica.

Estabilidade dinamica positiva — Um avido tem estabilidade dinamica positiva quando a amplitude do

seu movimento, em relacao ao ponto de equilibrio, diminui com o tempo.

Estabilidade dinamica negativa — Diz-se que um avido tem estabilidade dinamica negativa quando a

amplitude do seu movimento, em relagdo ao ponto de equilibrio, aumenta com o tempo.

Estabilidade dinamica neutra — Um avido tem estabilidade dinamica neutra quando a amplitude do seu

movimento, em relacdo ao ponto de equilibrio, permanece constante.

Ao considerar-se a estabilidade dinamica temos que ter sempre em conta a estabilidade estatica. As
possibilidades de combinagGes entre os dois tipos de estabilidade (estabilidade estatica e estabilidade

dinamica) sdo:

Estabilidade estatica e dindmica positivas.
Estabilidade estatica e dinamica negativas.
Estabilidade estatica e dinémica neutras.

Estabilidade estatica positiva e dindmica negativa.

YV V V V V

Estabilidade estatica positiva e dindmica neutra.
Geralmente um avido tem estabilidade estatica positiva. Este facto ndo assegura por si s6 que o aviao tenha

estabilidade dinamica positiva, mas a existéncia de estabilidade dinamica positiva implica a existéncia de

estabilidade estatica positiva.

Movimento N3ao-Oscilatorio

A caracteristica ndo oscilatéria na estabilidade dindmica relaciona-se com o facto de que os dois tipos de

estabilidade terem o mesmo sinal algébrico, vejamos:
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Estabilidade estatica e dinamica positivas — Sempre que um avido possui estabilidade estatica positiva
e uma forte (positiva) estabilidade dinamica, pode dai resultar uma estabilidade dindmica positiva ndo-

oscilatoria, como se pode verificar na figura (123).

[

=]

=]

=

= -

£ Tempo

<L
Dinamicamente Estavel
Estaticamente Estavel

Fig. 123 — Estabilidade estatica e dinamica positivas

Um avido com estas caracteristicas diz-se dindmica e estaticamente estavel. Este tipo de estabilidade é
prejudicial para o avido pois toda a energia da perturbagdo é absorvida imediatamente pelo avido, o que

pode levar a danos estruturais se esta perturbagao for muito prolongada.

Estabilidade estatica e dinamica negativas — Se um corpo possuir estabilidade dinamica negativa e
como ja foi referido, um corpo possui estabilidade estatica negativa quando tem tendéncia para se afastar
da sua posicao de equilibrio inicial entdo se efectivamente assim acontecer diz-se que 0 corpo possui

estabilidade dindmica negativa nao-oscilatoria.
O avido é assim instavel quer dinamicamente quer estaticamente, como se representa na figura 124.

-

-

Tempo

Amplitude

Dinamicamente Instavel
Estaticamente Instavel

Fig. 124 — Estabilidade estatica e dindmica negativas
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Estabilidade estatica e dinamica neutras — Se um corpo, uma vez deslocado da sua atitude inicial,
mantiver a nova atitude, isto €, nao se aproximar ou afastar da atitude inicial o corpo possui estabilidade

dindmica neutra ndo-oscilatdria, se evidentemente possuir estabilidade dinamica neutra. Sendo o avido neste

caso neutro dinamicamente e estaticamente (figura 125).

I

Tempo

Amplitude

Dinamicamente Neutra
Estaticamente Neutra

Fig. 125 — Estabilidade estatica e dinamica neutras

Movimento Oscilatorio

Para que isto aconteca o corpo tem de possuir estabilidade estatica positiva. Portanto, ao discutir-se os

movimentos oscilatorios, os varios tipos de estabilidade dinamica estdo combinados com a estabilidade

estatica positiva.

Estabilidade estatica e dinamica positivas — Se um corpo depois de ter sido desviado da sua posicao

de equilibrio, tem tendéncia para retornar a sua posicdo inicial ele é estavel estaticamente.

Se analisarmos 0 movimento ao longo do tempo, como podemos observar pela figura 126, o corpo desloca-
se para a posicdo de equilibrio mas passando por esta, mas dado que possui estabilidade estatica positiva
tendera novamente para o equilibrio. Estas oscilagdes de amplitude decrescente continuardo até o corpo

atingir o estado de repouso e equilibrio.

&

/\/\r\,_

\/ \/ VTempo

Dinamicamente Estavel

Amplitude

Fig. 126 — Estabilidade estatica e dindmica positivas
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Estabilidade estatica positiva e dinamica negativa — Se repararmos na figura 127 é visivel que neste
caso a amplitude das oscilagbes tende a aumentar, o corpo tem tendéncia permanente para se afastar da

sua posicao de equilibrio de cada vez que por ela passa.

Amplitude

Dinamicamente Instavel

Fig. 127 — Estabilidade estatica positiva e dindmica negativa

Estabilidade estatica positiva e dinamica neutra — Da figura 128 podemos constatar que o corpo tem
tendéncia a retornar a sua posicdo de equilibrio, dado que é estavel estaticamente, no entanto passa por

essa posicdo continuamente e com amplitude constante, o que define o seu comportamento neutro em

termos de estabilidade dindmica.

4

\ AN
VAVAVAS

Dinamicamente Neutra

Amplitude

Fig. 128 — Estabilidade estatica positiva e dindmica neutra

ESTABILIDADE LONGITUDINAL

Estabilidade Estatica Longitudinal

A estabilidade estatica longitudinal diz respeito ao movimento do avido em torno do seu eixo transversal ou
lateral (movimentos de picada). Um avido tem estabilidade estatica longitudinal se tiver a tendéncia para

manter um angulo de ataque constante em voo, depois de ter sido compensado para esse angulo de

ataque.
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Se for instavel, apds qualquer perturbacdo no momento de picada, tende a continuar o movimento de
picada afastando-se do angulo de ataque estabelecido. Se o avido tiver estabilidade estatica longitudinal
neutra, apds qualquer perturbacdo no momento de picada, tende a manter o novo angulo de ataque

resultante dessa perturbagao.

E importante que um avido tenha estabilidade estatica longitudinal positiva. Neste caso sera seguro e facil
de voar. Um avido estaticamente instavel é praticamente impossivel de compensar e requer uma atencao

constante por parte do piloto.
Cv - Momento de picada:

» Cy positivo = nariz em cima

» Cu negativo > nariz em baixo
Equacao do momento de picada

Cyh=—"—= M @M:%vaszMxSxE

gxSx 3

C- Representa a corda média aerodinamica (MAC)

Efeito da posicao do centro de gravidade na estabilidade estatica longitudinal
e controlo em picada do aviao

A estabilidade estatica longitudinal é afectada pela posicdo relativa do centro de gravidade (CG) do avido e
do centro de pressoes (CP) da asa. Em lugar do CP pode ser considerado o centro aerodinamico (CA).

Existem entdo posicOes relativas para o CG e o CP:

> CG localizado atras do CP;
> CG localizado a frente do CP;

No primeiro caso existe um momento de picada positivo (nariz em cima). No segundo caso existe um

momento de picada negativo (nariz em baixo). Estes momentos sdo anulados (compensados) pelo momento

gerado no plano de cauda.
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Quando o CP se localiza a frente do CG a asa contribui negativamente para a estabilidade estatica

longitudinal.

Antes de avangar, importa definirmos alguns conceitos, relacionados com estabilidade, e importantes para o tema a

tratar.

Ponto neutro (PN) — é a posicao do CG do avido que |lhe da estabilidade estatica longitudinal neutra
(figura 129).

ESTAVEL = NEUTRO INSTAVEL —

<IT—Fre_T I T —r— T BT s
e PN PN=CG PN  CG )

Fig. 129 — Estabilidade estatica positiva e dinamica neutra

Margem estatica (ME) — E a distancia entre a localizacdo real do CG e a localizacdo do ponto neutro

adimensionalizada pela MAC.

ME = Xen —Xce | 400

@)

» Para voar com seguranca a ME > 5%.
» Nao esquecer que durante o voo a posicao do CG varia devido ao consumo de combustivel, largada

de carga etc.

Aumento do valor do angulo de ataque por efeito de rajada

Se a asa sofrer uma rajada vertical ascendente existe

A
um aumento momentaneo do angulo de ataque (Aa) AL

com um consequente aumento da forca de sustentagao A
e . |
(AL) sendo gerado um momento positivo de picada em L |« X— |
torno do CG. :
Asa |
Trajéctoria & X
Mesmo que nao houvesse deslocacdao do CG haveria um de voo ch &

all

aumento do momento positivo de picada (nariz em 1}/
cima) conforme podemos verificar na figura 130.

Vento Relative devido a rajada

Fig. 130 — Aumento do angulo de ataque devido a rajada
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Este momento devera ser compensado pelo momento gerado pelo plano de cauda (figura 131). Para que

isto seja possivel, o0 momento gerado neste plano por efeito de rajada, devera ser ligeiramente superior ao

gerado pela asa para que o avido tenha estabilidade estatica longitudinal.

L|4—X—>p < Y L
' AL
| EH
Asa -
Trajectoria @ ! Gtdo ulbo L.
de voo CA e" EH
= EH
Aa CA
. Ao —
Vento Relative devido a rajada /)_/"r-f
Vento Relativo devido a rajada
Ao — Variagao do angulo de ataque LEH — Sustentagao do EH

devido a rajada

CA — Centro Aerodinamico
L — Sustentagéo da asa
AL — Variagao da sustentagao na asa

AL — Variagao da sustentagao no EH
EH

X — Distancia entre o CA da asa
e o CG do aviado

Y — Distancia entre o CA do EH
e o CG do aviao

Fig. 131 — Compensagdo de momentos de picada em torno do CG

Se o CG se deslocar para tras (figura 132), em relacao ao ponto de estabilidade estatica longitudinal, existe

um aumento do momento positivo de picada da asa e diminuicdo do momento gerado pelo plano de cauda.

Se a soma dos momentos da asa e do plano de cauda for igual a zero, ponto neutro do centro de gravidade,

a estabilidade longitudinal é neutra.

AL
Aumenta
A 2 T
L |e+—X
Asa
Trajectoria &
de voo CA

PONTO NEUTRO

/— Diminui i

| <4 ¥ L

|
|
| AL,
|

EH

e = 49
4 r- — CAEH
. Aol _—

/’M—

Posigao do CG em que se
verifica a igualdade dos momentos
criados por L e Ly

Fig. 132 — Deslocacdo do CG

Para que o aviao mantenha uma estabilidade estatica longitudinal minima a deslocagdo do CG é limitada,
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podemos verificar na figura 133 os limites do CG e a influéncia da posicdo destes no esforgo no manche e

consequentemente na facilidade ou dificuldade de controlo do avido.

|
AL |
|
A |
L|4a—x—»= Y b |
’/— MARGEM ESTATICA A LEH
Asa
Trajéctoria cAg S — L
de voo I I EY EH
& EH
Ao CA
Ponto Neutro M
/ =

Limite anterior do CG
(Esforgo grande no Manche)

Limite posterior do CG
(Esforgo pequeno no Manche)

Fig. 133 — Margem de estabilidade estatica e de controlo minima

O avido deve possuir e manter a capacidade de responder aos movimentos das superficies de controlo
realizando a desejada condigdo de voo. Contudo, se o avido tiver elevada estabilidade estatica longitudinal

tem dificuldade em sair do ponto de equilibrio (reducdo do controlo).

O controlo longitudinal global é determinado pelas condigdes de voo, manobra, aterragem e descolagem. O
controlo minimo requerido determina o limite anterior do CG. Assim, o limite anterior do CG é determinado

pelo controlo minimo requerido e o limite posterior pela estabilidade estatica longitudinal minima admissivel.

Apds tudo o que foi referido podemos concluir que a posicao do CG ao longo do eixo longitudinal tem

influéncia na estabilidade longitudinal.

Assim quanto mais a frente do avido estiver localizado o CG mais estavel é o avido, ao passo de que quanto

mais atras mais instavel sera figura (134).

CG para tras
c 4 INSTAVEL

M
+) //
NEUTRAL

ESTAVEL

CG para a frente

Fig. 134 — Posigdo do CG / Estabilidade estética longitudinal
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Relacdo entre estabilidade estatica e controlo

Como se pode verificar pela figura com o aumento da estabilidade estatica positiva, isto &, mais estavel é o

avido, maior tera que ser o esforco exercido no manche, obviamente mais dificil o controlo.

ESTABILIDADE ESTATICA POSITIVA

Estabilidade Estatica Positiva
Menor - Maior
Esforgo no Manche

Fig. 135 — Estabilidade estatica positiva / esforco no manche

Grafico da estabilidade estatica longitudinal

A estabilidade estatica longitudinal depende da relagao entre o angulo de ataque e os momentos de picada e
o seu grafico (figura 136) resulta da contribuicdo dos diferentes componentes do avido para os momentos

de picada.

Ponto de Compensacéo

o

=<

CL— Coeficiente de Sustentagio

Cl'u'l — Coeficiente do Momento de Picada

Fig. 136 — Estabilidade estatica positiva / esforco no manche
Ponto de Compensacgao: Cyc = 0 0 avido nao roda em picada
Analisemos os dois pontos do grafico:

Avido a voar no ponto X sofre uma perturbacdo, fazendo com que o C, diminua o avido tendera a fugir do

ponto de compensacao (equilibrio).
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Como no ponto X o Cucg € maior que zero, o que implica nariz em cima, logo o angulo de ataque (o)
aumenta o que provoca o aumento do C_ e assim contraria a perturbagao levando o avido para o ponto de

compensagao, resultando em estabilidade.

Avido a voar no ponto Y sofre uma perturbacdo, fazendo com que o C, aumente o avido tendera a fugir do

ponto de compensagao (equilibrio).

Como no ponto Y o Cucg € menor que zero, o que implica nariz para baixo, logo o diminui e assim o C_
diminui contrariando a perturbacdo levando entdo o avido para o ponto de compensacao, donde resulta

novamente a estabilidade.

Variacao do coeficiente do momento de picada (Cu) com o coeficiente de
sustentacao (C,)

Na figura 137 estdo representados trés comportamentos distintos em termos de estabilidade estatica

longitudinal, ou seja trés formas de variagao do Cy com o C,.

Vejamos, para um avido estavel o coeficiente do momento de picada diminui com o aumento do coeficiente
de sustentagdo, tendo variacdo inversa o avido instavel, em que, para aumento do C. o Cy aumenta
também. Num avido com comportamento neutro em termos de estabilidade longitudinal verifica-se que o

coeficiente de momento se mantém constante com aumentos do coeficiente de sustentacdo.

C A
" Estavel

Ponto de
Compensagao

T

Instavel

Fig. 137 — Variagdo do Gy com o C,

Comparacao entre a condicao de estabilidade e instabilidade

Como podemos verificar (figura 138) um mesmo avido pode ter situagdes bem distintas em termos de

estabilidade estatica longitudinal, até determinado valor de angulo de ataque (baixo) o avido € estavel e o

-172 -



Aerodinamica Basica

grau de estabilidade também se altera como podemos ver pelos diferentes declives das tangentes as linhas

de variagao.

Para valores de angulo de ataque maiores o avido torna-se instavel,

medida que aumenta o angulo de ataque.

e com grau de instabilidade crescente a

Neste caso particular o avido é estavel a baixos dngulos de ataque, mas instavel a grandes angulos de

ataque.

Estavel

Y Instavel

-

A

Menos estavel
Neutral

Fig 138 — Avido com tipo de estabilidade variavel em fungdo do angulo de ataque

Contributo dos diferentes componentes do aviao para a estabilidade estatica

longitudinal

Asa — A contribuicdo da asa para a estabilidade estatica longitudinal depende em primeiro lugar da posigao

relativa entre o CA e o CG. O momento de picada
devido a qualquer alteragdo do C, sera funcdo da

+
|
1
localizacdo relativa destes dois pontos. :
|

Alteracgéo da Sustentagédo

Se o CA esta localizado a frente do CG a asa .

contribui negativamente para a estabilidade

estatica longitudinal. Se o CA esta localizado para

‘I

»
CG

CG Atas do CA \

’ . ’ ., c
tras do CG o contributo € positivo. _:_“
A asa é a superficie aerodinamica de maior

|

preponderancia, qualquer alteracdo da contribuicdo

da asa produzird uma mudanga significativa na

estabilidade do avido.

Fig. 139 — Contribuicdo da asa para a estabilidade estatica longitudinal
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A localizacdo do CG atras do CA contribui negativamente para a estabilidade estatica longitudinal como se
pode verificar na figura 139.

Vejamos, o CG esta localizado atras do CA, se de repente uma rajada de vento fizer rodar a asa para um

angulo de ataque maior, esse aumento fara aumentar a forca de sustentacdo a actuar no CA.

Como o perfil roda em torno do CG o aumento de sustentacao origina entao um momento de picada positivo
(nariz em cima), o que faz aumentar ainda mais o angulo de ataque da asa e consequentemente a

sustentacdo gerada, cada vez mais. Isto é uma situacdo de instabilidade.

No caso do CG estar localizado a frente do CA, e a asa for sujeita as mesmas solicitagdes do caso anterior, o
aumento de sustentacao provocara um momento de picada negativo (nariz em baixo), O angulo de ataque
ira diminuir logo fara diminuir a sustentagao gerada, como resultado o avido tendera para o equilibrio inicial,

estamos portanto perante uma situacao de estabilidade.

Instavel Estavel

Fig. 140 — Posicdo relativa entre o CG e o CA e influéncia na estabilidade estatica longitudinal

Fuselagem do avido e naceles dos motores — Um corpo simétrico num fluido perfeito, fazendo um
angulo de ataque positivo com as linhas de corrente do escoamento, desenvolve uma distribuicdo de
pressdes que cria um momento de picada positivo (puxar), mas nenhuma forca resultante (anulam-se uma a

outra).

E o caso da fuselagem e naceles dos motores. Logicamente o fluido ndo sera perfeito nem o corpo
perfeitamente simétrico, no entanto de uma forma geral a fuselagem e naceles dos motores produzem
momentos de picada positivos com angulos de ataque positivos, contribuindo negativamente para a

estabilidade estatica longitudinal.
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CORPO SIMETRICO (FUSELAGEM E HACELES)

Fig. 141 — Distribuicdo de pressdes em torno de um objecto simétrico (fuselagem e naceles)

Estabilizador horizontal (EH) — O estabilizador horizontal é de perfil simétrico e esta colocado bastante
atras do CG do avido, como perfil simétrico sera capaz de produzir forca de sustentacdo num sentido ou

noutro (positiva ou negativa).

Portanto o CA do estabilizador horizontal (EH) esta colocado atras do CG do avidao o que se traduz numa
relacdo estavel. E portanto a parte do avido que mais contribui para a estabilidade estatica longitudinal, e o

valor deste contributo depende:

» Da area do estabilizador.

> Da distancia entre o CA do estabilizador e o CG do avido.

Fig. 142 Fig. 143

Se 0 aviao subir o nariz para um angulo de ataque maior que o angulo de compensacado, como esta indicado
na figura 142, o aumento de angulo de ataque no EH fara aumentar a sustentagao (positiva) da cauda Lgy.
Produz-se um momento de picada negativo (nariz para baixo) o que levara o avido a regressar ao ponto de

compensacao de equilibrio.
No caso inverso (figura 143), isto é, a perturbacdo leva o avido a descer o nariz, para um angulo de ataque

negativo, resulta daqui uma diminuicdo da sustentacdo no estabilizador horizontal Lgy consequentemente a

cauda vai baixar, e o avido tendera para o ponto de compensacao de equilibrio.
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Eixo de impulso — Se o eixo de impulso (linha de accdo do vector representativo do impulso) estiver
localizado acima do CG, um aumento da forca propulsora criara um momento de picada negativo (figura
144).

O estabilizador horizontal tera de ser capaz de compensar também este momento. Terd que existir,
portanto, capacidade de compensar o avidao para qualquer regime de poténcia. Se o eixo de impulso estiver
localizado abaixo do CG, serdo criados momentos de picada positivos (momento de puxar), com os

aumentos de forga propulsora.

Fig. 144 — Eixo de impulso e o momento criado

Efeito da deflexao do leme de profundidade (elevator)

Nao altera o comportamento do avido em termos comportamento caracteristico estavel ou instavel, a Unica
alteracao que provoca (figura 145) é o deslocar do ponto de compensacdao como podemos ver na figura. Por
exemplo para uma deflexao do elevator de 5° no sentido de puxar (nariz em cima) a compensacao vai dar-

se para um angulo de ataque maior, ao contrario dum a deflexdo negativa do elevator.

| =

=

Empurrar \J'r'_ _____./ (a
0 =
S =

Fig. 145 — Cv / actuacdo do elevator

A deflexao do elevator vai alterar o valor do a para o qual o avido estd compensado. O avido roda até atingir

0 novo ponto de compensagao.
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Combinagao dos varios componentes do aviao

Ja se viu que a asa e a fuselagem na maioria dos casos desequilibra longitudinalmente o aviao (figura 146),
assim o EH tera que contribuir com estabilidade longitudinal suficiente para compensar as tendéncias

desfavoraveis dos outros elementos.

Estes elementos estdo combinados na figura abaixo, note-se a forte contribuicao estavel do EH e o resultado

final (avido) também estavel mas de menor tendéncia.

Cu | ASA + FUSELAGEM
+

ASA

- EH AVIAQ

Fig. 146 - Contribuigdo dos varios componentes para a estabilidade estatica longitudinal

Estabilidade Dinamica Longitudinal

Em relacdo a estabilidade dinamica longitudinal existem dois modelos de oscilagdo:

> Longo periodo de oscilacdo (fugdide)

> Curto periodo de oscilacao
Longo periodo de oscilacao (fugdide) — Este tipo de oscilacdo envolve variacdes notaveis:

Na atitude de picada
> Na altitude

Na velocidade

Contudo, o angulo de ataque permanece praticamente constante (pequenas mudangas do factor de
carga). A fugoide consiste numa troca gradual entre a energia potencial e a energia cinética a volta do
mesmo equilibrio de velocidade e altitude. O periodo de oscilagdo varia entre 1 a 2 minutos (figura 147) e é

facilmente controlado pelo piloto sendo o amortecimento da amplitude da oscilacao fraco.
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a
1 t(s)
>

(60 a 120)

Fig. 147 - Longo periodo de oscilagdo

Curto periodo de oscilagdo — Este tipo de oscilacao caracteriza-se por:

Provocar grandes variagGes de angulo de ataque (grandes alteracdes do factor de carga);
Ocorrer a velocidade praticamente constante;

Altos momentos de picada;

Rapidas oscilacOes de picada;

Rapida diminuicao da amplitude das oscilaces;

YV V. V V VYV V

Pequenos periodos de oscilagdo a alta pressdo dindmica e grande variagao de angulo de ataque

podem provocar severas cargas “G”;

Os pequenos periodos de oscilagao, 1 a 2 segundos (figura 148), correspondem aproximadamente ao tempo
de resposta do piloto. Existe a possibilidade de a tentativa do piloto para atenuar o movimento oscilatério o

agravar ainda mais.

Este fendmeno é conhecido pelo aparecimento de oscilacées induzidas pelo piloto (PIO). As P1IO podem
provocar, em casos extremos, a destruicdo do avido. A Atitude a adoptar é largar os comandos e deixar

gue o aviao estabilize por si mesmo.

t(s)

f”""‘ui____f_,.-r—':—& >

o t(1a2) '

Fig. 148 - Curto periodo de oscilagdo

Dos dois modelos de estabilidade dinamica longitudinal o de maior importéancia é o de curto periodo de

oscilacdo, devido as cargas “G” que podem ser introduzidas e a possibilidade de ocorrerem as PIO.
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ESTABILIDADE DIRECCIONAL

Definicao
A estabilidade direccional refere-se ao comportamento do avido nos movimentos de guinada ou seja o
movimento em torno do eixo vertical. Um avido com estabilidade direccional tende a retomar o equilibrio

inicial quando sujeito a qualquer perturbagao externa, que provoque alteracdes na sua atitude direccional.

Momento de guinada (Cy) — Momento criado em torno do eixo vertical. Vamos considerar positivo quando o
nariz do avido guina para a direita, e logicamente sera negativo quando o nariz do avido guina para a
esquerda.

Se a direccao do vento relativo for paralelo ao nariz do avido e ao longo do seu eixo longitudinal, o aviao

encontra-se numa situagao de equilibrio direccional.

Cn - Momento de guinada:

» Cy positivo - nariz para a direita

» Cy negativo - nariz para a esquerda

Fig. 149 — Avido a guinar

Equacdo do momento de guinada

N

Ch=—"To
gxSxb

N=%pr2xCNXSXb

b — representa a envergadura

Portanto, o sinal do coeficiente do momento de guinada Cy usa-se para indicar a direccao de todos os

momentos de guinada produzidos pelos varios componentes do avido.

No entanto, se o avido tiver um angulo de deslizamento positivo como no caso da figura 149, sera preciso

um momento de guinada positivo para que haja estabilidade estatica direccional. Se o vento relativo vier da
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direita o avido devera ter tendéncia a guinar para a direita a fim de obrigar o vento relativo a alinhar com o

nariz do avido e assim se obterem de novo as condigdes de equilibrio.

O grafico da figura 150 relaciona o coeficiente de momento de guinada Cy e o angulo de deslizamento B

dando-nos uma ideia da natureza e grau de estabilidade direccional dum avido.

Angulo de Deslizamento ou Derrapagem (B)

E por definicdo o angulo formado pelo eixo longitudinal do avido e pelo vector vento relativo. O &ngulo sera
positivo se o vento relativo vier da direita pelo nariz do aviao (figura 146). E negativo se o vento relativo vier

da esquerda pelo nariz do avido.

Um avido pode ter estabilidade direccional positiva, negativa ou neutra. O que foi dito anteriormente para a
estabilidade em termos gerais é valido também 2
para a estabilidade direccional, isto é, o avido +Cy

possui estabilidade direccional positiva se, quando Eatavel

submetido a uma perturbacdo exterior (vento

lateral), guina de forma a alinhar o eixo

Neutral
longitudinal com o vento relativo.

O avido tera estabilidade direccional negativa ou e B
neutra se, respectivamente, se afastar da atitude
direccional inicial ou se mantiver a atitude = Cy

direccional imposta pela perturbacdo externa.

Fig. 150 - Grafico da variagdo do Cy com B

Analisemos o grafico da figura 150 mais em pormenor, a linha a azul diz respeito a um avido sempre estavel
direccionalmente, enquanto que a linha vermelha tracejada diz respeito a um avido instavel
direccionalmente, qualquer que seja o ponto que consideremos sobres estas linhas resultara sempre em

estabilidade ou instabilidade direccional respectivamente.
Um avido no ponto A possui um angulo de deslizamento B e um coeficiente de momento de guinada Cy
ambos positivos, o Cy positivo confere-lhe uma tendéncia para guinar para a direita, o que correspondera a

uma diminuicdo do B, estamos entdo perante uma situacdo de estabilidade direccional.

Ja o avido no ponto B possui um angulo de deslizamento B positivo, e um coeficiente de momento de
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guinada Cy negativo que Ihe confere uma tendéncia para guinar para a esquerda, o que correspondera a um

aumento do B, tratando-se portanto duma situagao de instabilidade direccional.

A configuracdo final dum avido tera sempre de ter um grafico do Cy de gradiente positivo e cuja curva passa
pela origem do eixo das coordenadas. A inclinacdo do grafico indica-nos o grau de estabilidade ou
instabilidade direccional do avido. Quanto maior for o declive da tangente a curva, maior sera a estabilidade

ou instabilidade direccional.

Contribuicao das Partes dum Aviao para a Estabilidade
Direccional do Conjunto

Asas e naceles dos motores — A contribuicao destes componentes é geralmente pequena. A contribuicao
da asa para a estabilidade direccional (figura 151) aumenta com o aumento da regressao alar (flecha).
Devido a regressao alar o vento relativo encontra a asa do lado desse vento duma forma mais directa,
reparemos na meia asa direita, esta recebe o VR quase perpendicularmente, o que ndao acontece na meia
asa esquerda, a direita produz assim uma maior resisténcia, 0 que origina um momento de guinada positivo

em torno do CG.

Vr
vr p

i e CG

Fig. 151 — Efeito da regressao alar (flecha) na estabilidade direccional

Fuselagem — A fuselagem contribui negativamente (figura 152) para a estabilidade estatica direccional
(efeito similar ao produzido em relagdo a estabilidade longitudinal). O centro de pressdes da fuselagem
situa-se aproximadamente a %2 do seu comprimento longitudinal, ou seja, a frente do CG provocando um

efeito destabilizador. A area da fuselagem a frente do CG é superior a area a retaguarda deste.
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Eixo Vertical

Fuselagem instavel +Cy

Fig. 152 — Fuselagem / estabilidade direccional

O vento que choca com a area a frente do CG tende a produzir um momento de guinada.

Estabilizador vertical (EV) - E 0 componente do avido que mais contribui para a estabilidade direccional.

Esta colocado atras do centro de gravidade do avido e o angulo de deslizamento da lugar a criagdo de uma

forca horizontal devida a sua configuragdo aerodinamica. Esta forca gera um momento estabilizador em

torno do CG.

O momento estabilizador depende da distancia do
estabilizador ao CG do avido e da area da sua
superficie (o aumento da superficie tem o
inconveniente de aumentar a resisténcia parasita).

A altura do estabilizador pode ser diminuida
adicionando-lhe um pefrfil

(figura 154).

(empenagem) dorsal

Vento relativo Brago do momento do EV

Variagédo da "sustentagdo”
do EV

Fig. 153 — Estabilizador vertical / estabilidade direccional
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Perda do
Estabilizador Vertical

Com empenagem dorsal
Sem empenagem dorsal

.y
L

B

Fig. 154 — Influéncia da dorsal

A razdo de aspecto do estabilizador é assim reduzida aumentando a sua eficiéncia a elevados angulos de

deslizamento (retarda a perda aerodinamica).

Efeito da rotagao do hélice (avidbes monomotores)

A alta poténcia e baixa velocidade do fluxo de ar induzido pelo hélice roda em torno da fuselagem do aviao e
embate no estabilizador vertical (figura 155) produzindo um momento de guinada. Este momento tem que

ser compensado pelo leme de direccao.

Sentido de rotagéo
da hélice =
/

Cauda roda
para a direita

Guinada para ’ | ' /
aesquerda \ Escoamento

i

Eixo vertical

Fig. 155 - Fluxo de ar induzido pelo hélice

Efeito do angulo de ataque

Para angulos de ataque elevados a asa pode ter )

comegado a entrar em perda. T

O ar separado da asa esta aerodindmicamente morto o

que vai diminuir a efectividade do estabilizador vertical

pois a sua capacidade de produzir forcas é reduzida.

Fig. 156 — efeito do angulo de ataque no Cy
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Combinagao dos varios componentes do aviao

O resultado da contribuigao dos varios componentes apresenta-se na figura abaixo (157).

Fig. 157 - Contribuicdo dos varios componentes para a estabilidade

direccional

ESTABILIDADE LATERAL

Definicao

A estabilidade lateral do avido diz respeito ao equilibrio deste em torno do eixo longitudinal ou seja

Cy

+

‘,_Aviéo com dorsal

\ Conjunto

movimentos de rolamento ou pranchamento.

E de extrema importancia e ainda na fase de projecto dar especial atencdo ao desenho das asas, pois além

de serem o principal elemento gerador de sustentagao do avido, sdo também as suas principais superficies

de estabilidade lateral.

Momento de rolamento ou pranchamento (C.) — Momento criado em torno do eixo longitudinal (figura 156).

Vamos considerar positivo quando o pranchamento é para a direita (baixa a asa direita), o pranchamento

+B

k"“u\_‘{/- Fuselagem

para a esquerda (baixa a asa esquerda) sera indicado por um sinal negativo.

Fig. 158 — Momento de rolamento
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C. - Momento de rolamento:

» C_ positivo = asa direita em baixo

» C_ negativo - asa esquerda em baixo
Equacao do momento de rolamento

C, :#©L=lpr2xCLxbe
gxSxb 2

b — representa a envergadura

Derrapagem Devido ao Baixar da Asa

Quando o avido prancha para um dos lados (a asa baixa desse lado) o vector da sustentacdo L inclina-se

para esse lado dando lugar a uma forca horizontal Ly (componente da sustentacao) que faz com que o avido

derrape no sentido dessa forga.

Vejamos um exemplo concreto, o avidao prancha para a direita
(figura 159) logo baixa a asa direita. Surge a componente
horizontal da sustentagao Ly, levando o avido a derrapar para a

direita.
Este movimento de derrapagem para a direita combinado com

o movimento de avango do avido produz um é&ngulo de

derrapagem B positivo, vento relativo vem da direita.

Diedro

Fig. 159 — Avido em rolamento

Diedro (figura 160) é o angulo formado pelo plano que contem a asa e um plano horizontal ou melhor um

plano que contenha o eixo transversal e longitudinal. A inclinacdo da asa para cima forma um angulo de

diedro positivo. A inclinacao para baixo forma um angulo de diedro negativo (anedro).
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-
—— —
- Diedro

Fig. 160 — Diedro

Efeito do diedro

Se o0 angulo de diedro for positivo e, por exemplo, o avido descer a asa direita o angulo de ataque desta asa
€ maior que o angulo de ataque da asa que sobe (esquerda). Assim, a asa que desce desenvolve mais

sustentacdo gerando um momento de enrolamento negativo que tem um efeito estabilizador.

»
P
VENTO
RELATIVO

RELATIVO

Fig. 161 — Efeito do diedro

Efeito do tipo de asa, alta ou baixa

Se a asa estiver colocada numa posicdo elevada (figura 162) em relagao a fuselagem (asa alta) o CG do

avido fica localizado abaixo do centro de pressoes (CP).
Este facto origina um efeito pendular estabilizador equivalente a um angulo de diedro positivo de 2 a 3°.
Inversamente a configuragdo de asa baixa (CG acima do CP) é instavel e equivale a um angulo de diedro

negativo (anedro) de 1 a 3°.

Normalmente os avides de asa baixa tém grandes angulos de diedro e os avies com asa alta podem ter

necessidade de anedro.
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Fig. 162 — Efeito do tipo de asa

Efeito da regressao alar (asa em flecha)

Se o avido tiver asas em flecha (figura 163), a asa que desce (lado para o qual se da a derrapagem)
desenvolve mais resisténcia, mas também mais sustentagdo. Este facto provoca um momento de

enrolamento de sentido contrario ao do deslizamento que leva ao equilibrio lateral do avido.

O efeito da regressao alar é semelhante ao produzido pelo angulo de diedro positivo e denomina-se

frequentemente por efeito de diedro da regressao alar.

-
Aumento Sustentacédo \ i
devido a derrapagem o /
/ / VR
VR

Diminuigédo da Sustentacédo
devido a derrapagem

Fig. 163 — Asa em flecha / estabilidade lateral

Efeito do estabilizador vertical (EV)

A forca lateral que se desenvolve no estabilizador A forga lateral sobre o EV criada
pela derrapagem contribui para
o momento de pranchamento ;“

vertical constitui uma influéncia positiva uma vez
gue este se situa acima do CG. A contribuicdo do
estabilizador vertical €& normalmente muito

pequena.

Fig. 164 — Efeito do estabilizador vertical na estabilidade lateral
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Estabilizacao

Para compreendermos perfeitamente como se da a estabilizacdo lateral, temos que ter em conta que o
vento relativo actua aqui tridimensionalmente, isto €, na figura abaixo é apenas visivel o VR actuando nas

asas a partir do lado esquerdo, dado que o avido esta a derrapar para a direita.

No entanto o avido também a avancar, logo teremos que considerar também o vento relativo devido a
velocidade de avanco do avido. O aspecto importante a ter em conta prende-se com o facto de que a asa

que baixa possui um angulo de ataque maior do que a asa que sobe.

E perfeitamente conhecido que a um &ngulo de ataque maior corresponderd uma maior sustentacdo,
consequentemente da origem a um momento negativo (asa direita sobe) o que fara voltar o avido a sua

altitude anterior de equilibrio lateral (figura 165).

O diedro negativo (anedro) produz uma reaccdo inversa. Uma derrapagem positiva gerara um momento

positivo e portanto instabilidade.

Fig. 165 — Estabilizacdo lateral

O que foi dito anteriormente para a estabilidade em termos gerais é valido também para a estabilidade
lateral, isto €, um avido pode ter estabilidade lateral positiva, negativa ou neutra, ele possuira estabilidade
lateral positiva (figura 166) se, quando submetido a uma perturbacao exterior, prancha de modo a retomar

a sua atitude inicial.

O avido tera estabilidade lateral negativa (figura 167) ou neutra (figura 168) se, respectivamente, se afastar

da atitude lateral inicial ou se mantiver a atitude lateral imposta pela perturbacdo exterior.
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Fig. 166 - Avido com estabilidade estatica lateral positiva

Fig. 167 - Avido com estabilidade estatica lateral neutra

Fig. 168 - Avido com estabilidade estatica lateral negativa

Conclusao

O avido no seu conjunto deve ter estabilidade lateral positiva. Alguns componentes podem ter estabilidade
lateral negativa, mas esta deve ser compensada pelos momentos estabilizadores de outros componentes.
Uma excessiva estabilidade lateral pode ser indesejavel pois dificulta as manobras combinadas com

rolamento. O grau de estabilidade de um determinado avido sera fungdo da sua missdo operacional.
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Por exemplo um avido de caca por ndo precisa de ser tdo estavel como um avido de transporte. Isto esta

relacionado também com o grau de manobrabilidade que deve possuir para executar a sua missao.

Podemos entdo inferir que a manobrabilidade é mais ou menos o oposto a estabilidade. O avido de caca é

menos estavel. Isto no entanto, ndo significa que um caca seja instavel.

Graficamente podemos entdo representar kS

Instavel

(figura 169) a variacao do C. com o B e

duma forma associada o comportamento,

em termos de estabilidade lateral, do
- Neutral
aviao.

Estavel

_CL

Fig. 169 — Grafico da variacdo do C.com B

Efeitos Combinados

Guinada adversa

Normalmente o avido guina na mesma direccdo do enrolamento. Contudo, é possivel que guine na direccdo
contraria (guinada adversa). Se, por exemplo o aileron da asa direita descer, o da asa esquerda sobe (figura
170) e o vento relativo efectivo na asa que sobe é o vector resultante do vento relativo da corrente livre e

do vento relativo descendente devido ao movimento da asa para cima.
O vector sustentacdo resulta perpendicular ao vento relativo efectivo e inclinado para tras.
O vento relativo efectivo na asa que desce é o vector resultante do vento relativo da corrente livre e do

vento relativo ascendente devido ao movimento da asa para baixo. O vector sustentacdo resulta

perpendicular ao vento relativo efectivo e inclinado para a frente.
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Vr

: | Vr
VR VR
A "

vr

Asa que desce

Fig. 170 — Actuagdo dos ailerons

O avido ao enrolar para a direita tem tendéncia para guinar para a esquerda e vice-versa.

Enrolamento adverso

Este tipo de enrolamento surge quando um avido guina. Aplicando o leme de direccdo para a direita o avidao
guina para a direita dando origem a um angulo de deslizamento negativo que produzirda um momento de

enrolamento positivo (asa direita para baixo).

Outro factor que contribui para o enrolamento adverso é a diferenca de velocidades de cada asa. Quando o
avido guina para a direita a asa esquerda tem mais velocidade que a asa direita. Este aumento de
velocidade aumenta a sustentacdo na asa esquerda o que faz com que o avidao pranche enquanto a guinada

durar.

O avido ao enrolar para a direita tem tendéncia para guinar para a esquerda e vice-versa.

Divergéncia direccional

A divergéncia direccional resulta de uma estabilidade direccional negativa que faz com que o avido aumente
progressivamente o momento de guinada ao mais ligeiro movimento para a direita ou para a esquerda
(figura 171-b).
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Divergéncia em espiral

Este fendmeno existe quando a estabilidade direccional é muito grande quando comparada com a
estabilidade lateral. Se o avido desce uma das asas gera um angulo de deslizamento e, devido a sua forte
estabilidade direccional, tenta corrigir-se direccionalmente antes de o fazer lateralmente “perseguindo” a
direcgdo do vento relativo. A linha de voo resultante desta correcgdo sera uma espiral descendente (figura
171-a).

Para corrigir esta situagao basta que o piloto levante a asa em baixo utilizando os ailerons e a espiral para

automaticamente.

Como o movimento em espiral é lento e ndo existem oscilagdes, a espiral divergente é normalmente o
processo usado para descriminar a relacdo entre a estabilidade lateral e a estabilidade direccional.

Normalmente a estabilidade direccional de um avido é projectada de maneira a ser mais forte que a lateral.

Dutch Roll (oscilacao lateral direccional)

Resulta do compromisso entre a divergéncia direccional e espiral. Quando a relacao da estabilidade
direccional e da estabilidade lateral se reduz abaixo do ponto em que aparece a espiral divergente, mas nao
alcanca o ponto de divergéncia direccional, aparece o que se domina a oscilacao lateral direccional
(figura 171-c). Neste caso a estabilidade lateral é mais forte que a direccional.

Direccéo inicial de voo
Se o aviao desliza para a direita a asa direita apresenta + +
maior resisténcia que a esquerda e o avido tende a guinar
para a direita. Ao mesmo tempo a asa direita desenvolve
mais sustentacdo e o avido tende a enrolar para a
esquerda.
Se o movimento ndo é controlado a asa direita ascendente
produz deslizamento para a esquerda repetindo-se o
processo atras descrito, mas agora para o outro lado do m h

aviao.

Nota

A espiral divergente é toleravel, se a razdo de divergéncia

for baixa, em relacdo a divergéncia direccional. a) b)
Fig. 171 — Efeitos combinados
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Vrille

Nos primordios da aviagao, a vrille era normalmente fatal. Nessa altura os conhecimentos de aerodinamica
eram ainda muito limitados e o voo ainda ndo era perfeitamente compreendido na sua totalidade. O aviao
enrolava, guinava e deslizava ao mesmo tempo que entrava numa trajectoria tipo saca-rolhas, e geralmente

com cauda em cima, sem que se percebesse porqué. Ainda hoje alguns pilotos receiam o fendmeno vrille.

A maioria dos avides actuais que podem entrar em vrille seguem uma trajectoria em “saca-rolhas” embora
existam algumas variantes no que diz respeito as atitudes associadas. Estas variantes dependem do projecto
do avido sendo influenciadas por factores como a distribuicdo de peso ao longo do eixo longitudinal e

transversal, localizacdo do eixo de impulso, sistema de propulsdo, sistema de controlo, posicao do CG, etc.

Sdo estes factores que determinam a percentagem de guinada e enrolamento associados a vrille e a

eficiéncia dos dispositivos de controlo para a recuperagao desta situagao.

CondicOes para a existéncia da Vrille

Uma vrille pode entdo definir-se como sendo uma perda agravada que resulta em auto-rotagao do avido. A
condicao necessaria para o avido entrar em vrille é entrar em perda seguida de enrolamento. Existem trés

factores causadores do enrolamento:

» Manobra de pranchamento
> Carga assimétrica do avido

> Guinada ao entrar em perda

Manobra de pranchamento — Se, por exemplo, o avido entrar em perda quando estiver a pranchar para a
esquerda pode entrar numa vrille para a esquerda se o movimento de inércia do enrolamento for

suficientemente forte para fazer com que este continue.

Mas, se o pranchamento para a esquerda é devido a um exagerado angulo de ataque da asa direita (aileron
em baixo nesta asa) isto pode fazer com que a asa direita entre primeiro em perda e o enrolamento se dé

para a direita.
Carga assimétrica do avido — Se o avidao estiver com uma asa mais pesada que a outra, ao entrar em

perda pode iniciar uma vrille no sentido da asa mais pesada devido ao efeito de ailerons (a asa mais pesada

tera um angulo de ataque mais elevado entrando em perda em primeiro lugar).
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Guinada ao entrar em perda — Avides com elevado efeito de diedro desenvolvem um acentuado
momento de enrolamento sempre que existe deslizamento. Se o avido estiver a guinar com deslizamento,

guando se da a perda pode ter tendéncia a que esta se agrave e entre em vrille na direccao da guinada.

Vrille de auto-rotacao e deslizamento

Na situacdo de vrille o avido estd em perda e os angulos de ataque das asas tém valores superiores ao
angulo critico ou de perda. Além disso, os angulos de ataque das duas asas variam a medida que o avido

prancha.

PERDA
| Meia asa
& que sobe

|

| Meia asa
I‘/que desce
|

yd ! |

o

Fig. 172 — Sustentacdo e resisténcia das asas durante uma vrille

A asa que baixa tem um angulo de ataque maior que o angulo de ataque da asa que sobe e portanto menor

sustentagao.

Esta diferenca de sustentacdo de uma asa para a outra mantém o enrolamento do avido. Por outro lado, a
asa que baixa desenvolve mais resisténcia que a asa que sobe. Esta diferenga da origem ao momento de

guinada do avido no sentido da asa que baixa.

Recuperacao da Vrille

A recuperacao de uma vrille varia consoante o tipo de avido. Genericamente, para se recuperar € necessario

corrigir as condicdes que deram origem a que o avido entrasse em auto-rotacao.
Num avido de asa direita com um sistema convencional de controlo consegue-se a recuperagao reduzindo a

poténcia, aplicando o leme de direccao no sentido contrario ao da vrille, até que a rotacdo acabe, e

diminuindo o angulo de ataque (coluna de controle para a frente) para recuperar da perda
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Notas

> Alguns avides s3o tdo estaveis longitudinalmente que basta largar os

dispositivos de controlo para que o avido recupere por si so.

> Normalmente os avides ligeiros sdo projectados a prova de vrille
possuindo uma grande estabilidade longitudinal e limitacdes de

deflexao do leme de profundidade.

> Em geral, quanto maior for a massa do avidao mais lento sera o inicio da
vrille, mas apds o seu desenvolvimento a razao de vrille tende a

aumentar.

Fig. 173 — VRILLE para a direita
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ANEXO A — CONVERSAO DE UNIDADES

COMPRIMENTO

Metro (m) 39,37 in

Kilometro (Km) 1000 m

Pé (ft)0,304 m

Polegada (in) 0,0254 m

Milha nautica (NM) 1,855 Km

Milha terrestre (milhas) 1610,3 m

MASSA

Kilograma (Kg) 0,0685 Slug
Grama (g) 0,0022 Ib

Libra (Ib) 0,453 Kg

Slug (slug) 32,165 Ib

VOLUME

Centimetro clbico (cm®) 0,0000353 ft*
Galdo (USA) 3,78 |

Galdo (Imperial) 4,54 |

Metro ctbico (m®) 1000 |

Decimetro cubico (dm®) 11

Litro (I) 1000 cm?

Pé cubico (ft®) 28328,6 cm?

Polegada clbica (in®) 16,39 cm®

PRESSAO

Atmosfera (atm) 101325 Pa

Milimetro de Mercario (mm Hg) 0,0013157 atm

Kilograma por centimetro quadrado (Kg / cm?) 0,968 atm
Milibar (mb ) 0,000987 atm
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Pound Square Inch (PSI) 0,06484 atm
Pascal (Pa) 9,866 x 10®atm
Pound Square Foot (Psf) 47,8 Pa

VELOCIDADE

Kildmetro por hora (Km/h) 0,9113 ft/s

N6 0,514 m/s

Pé por segundo (ft/s) 1,0973 Km/h

Pé por minuto (ft/min)  0,01829 Km/h

Milha (terrestre) por hora (mph) 1,61 Km/h
Metro por segundo (m/s) 1,94 nd

Milha Nautica por hora (NM/h) 1 nd

POTENCIA

Watt (W) 0,00134 HP

Joule por segundo (J/s) 1W
Cavalo Vapor (CV) 0,9863 HP
Horsepower (HP) 1,0138 CV
Kilowatt (KW) 1000 W

AREA

Metro quadrado (m?) 10,76 ft?
Polegada quadrada (in?) 0,00694 ft*
Pé quadrado (ft?) 3,58 X108 mil?
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ANEXO B — CONVERSAO DE TEMPERATURAS

Teenn = Toasie + 27315
Tienin = 0,555 % (Teenner +459,67)
Teenn = 0555 x T, i

Teusie = 0555 % (Tearrannat — 32)
Teasivs = Tkein = 273,15

Teesius = 0,555 % Tgaine — 273,15
Trankine = 18 % Teiin

Toanine = 18 % Toyaue + 49167
Teaiine = Tearrennor + 459,67
Trorronna = 18X Teann — 459,67
Teorornat = 18 % Togeue + 32
Teanrenneit = TRankine — 499,67
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ANEXO C — PREFIXOS DO SISTEMA INTERNACIONAL

Prefixo Factor Extenso Simbolo
Yotta 10% 1 000 000 000 000 000 000 000 000 | Y
Zetta 10% 1 000 000 000 000 000 000 000 z
Exa 1018 1 000 000 000 000 000 000 E
Peta 101° 1 000 000 000 000 000 P
Tera 1012 1 000 000 000 000 T
Giga 10° 1 000 000 000 G
Mega 10° 1 000 000 M
Kilo 103 1000 K
Hecto 102 100 h
Deca 10! 10 da

UNIDADE 1
Deci 107} 0,1 d
Centi 10‘2 0,01 o
Mili 1073 0,001 m
Micro 1076 0,000 001 m
Nano 1070 0,000 000 001 n
Pico 10712 0,000 000 000 001 p
Fento 10710 0,000 000 000 000 001 f
Atto 10718 0,000 000 000 000 000 001 a
Zepto 102 0,000 000 000 000 000 000 001 z
Yocto 10% 0,000 000 000 000 000 000 000 001 |y
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ANEXO D — VALORES DE REFERENCIA (SL)

PRESSAO ATMOSFERICA
P, =2116,22psf = 101325x10° N/m2 =101325x10°Pa = 29,92inHg = 760mmHg

TEMPERATURA
t, =518,67°R =59°F =288,15°K =15°C

ACELERACAO DEVIDA A GRAVIDADE
g, = 32,174 t/s* = 9,80665m/s”

MASSA ESPECIFICA
p, = 0,002377 slug/ft® = 1,22505Kg/m?

VISCOSIDADE CINEMATICA
v, =15723x107 ft?/s = 1,4607x10 ° m?/s

VISCOSIDADE ABSOLUTA
1, =12024x10°° Ib/fts = 17894x10° Kg/ms

VELOCIDADE DO SOM
o, =340m/s
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ANEXO E — ALFABETO GREGO

Maidsculas | Mintdsculas
Alfa A a
Beta B B
Gama r '
Delta A 0
Epsilon E €
Zeta V4 4
Eta H n
Teta C] 0
Iota I |
Capa K K
Lambda A A
Miu M M
Niu N v
Csi = g
Omicron 0] o]
Pi n n
RO P p
Sigma 2 o
Tau T T
Upsilon Y u
Fi 0] 0]
Qui X X
Psi y U]
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3al10 ORIGINAL

11 (Verso em branco) ORIGINAL

13 (Verso em branco) ORIGINAL

15a42 ORIGINAL

43 (Verso em branco) ORIGINAL

45 a 156 ORIGINAL

157 (Verso em branco) ORIGINAL

159 a 194 ORIGINAL

195 (Verso em branco) ORIGINAL

197 a 202 ORIGINAL

203 (Verso em branco) ORIGINAL

205 (Verso em branco) ORIGINAL

LPV-1 (Verso em branco) ORIGINAL

LPV -1



