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A A
Apresentacao da Disciplina

Caro aluno

Pretendo que a disciplina Aerodindmica seja um instrumento que ofereca a vocé o conhecimento
de como uma aeronave se mantém e se comporta durante um voo.

Esta disciplina esti dividida em trés médulos:

No middulo 1 apresentaremos, — algumas terminologias, on seja, conceitos bdsicos, de que uma
aeronave necessita para se manter e voo.

No mddulo I, nosso olbar estard voltado para as superficies de comando moveis, onde temos as
superficies primdrias e secundarias. Iremos falar também sobre dispositivos hipersustentadores e freios

aerodindmicos para nma aeronave de asa fixa.

No mddulo 11, entraremos nas questies voltadas para o comportamento de aeronaves e helicdpteros
durante o voo.

Ao encerrar esta disciplina vocé possuird condicoes de identificar os principios e os elementos da
aerodinamica e sua influéncia no desempenho das aeronaves de asa fixa e rotativa, bem como as forcas
atuantes sobre uma aeronave em voo.

Lembre-se que estarei ao seun lado, acompanhando-o, orientando-o, e estimulando seus estudos. E

mito importante poder compartilhar esses conteridos com vocé.

Bons estudos!

Prof. Hélio Luis Camaes de Abren
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MODULO |

AERODINAMICA - TERMINOLOGIAS E CONCEITOS

INTRODUGAO

Caro aluno,

O modulo inicial do curso é de suma importancia ao seu aprendizado referente a
aerodinamica em aeronaves.

Trataremos, aqui, alguns termos e conceitos.

Portanto, ao final desta unidade vocé devera ter compreendido as terminologias e conceitos
aplicados a aerodinamica em acronaves.

Numerosos textos compreensivos foram escritos sobre a aerodinamica envolvida no voo
de uma aeronave. Entretanto, ¢ desnecessario que um mecanico esteja totalmente versado
sobre a matéria. O que ele precisa ¢ entender a relagao entre a atmosfera, a aecronave e as
forcas que agem no voo da mesma, de forma a tomar decisoes inteligentes que afetem a
seguranca de voo, tanto de avides quanto de helicopteros. O mecanico precisa saber por

que a aeronave € projetada com um tipo particular de sistema de controle primario



ou secundario e porque as superficies t€m que ser aerodinamicamente regulares.

Tudo isto se torna essencial ao se fazer a manuten¢ao das complexas aeronaves de hoje.

1.1 AERODINAMICA

A aerodinamica é definida como o ramo da fisica que trata do movimento do ar (ou outros
gases) e das for¢as agindo sobre um objeto em movimento nele imerso, ou de um objeto
que esteja estacionario em uma corrente de ar.

O termo aerodinamica é derivado da combinagdo de duas palavras gregas “AER”,
significando ar; e "DYNE", significando forca (de poténcia). Assim, quando juntamos aero
e dinamica, temos aerodinamica, significando o estudo dos objetos em movimento

através do ar e as forgas que produzem ou mudam tal movimento.

1.2 TEORIA DEVOO

A teoria de voo ¢ a aplicagdo da aerodinamica no estudo particular do comportamento de

aerofdlios e aeronaves na atmosfera.

A Atmosfera

Antes de discutir os fundamentos da teoria de voo, existem diversas ideias basicas que
devem ser consideradas:

-Uma aeronave opera no ar, portanto, as propriedades do ar que afetam o controle e o
desempenho de uma aeronave devem ser entendidas;

-O ar é uma mistura de gases composta principalmente de nitrogénio e oxigénio. Uma vez
que o ar ¢ uma combinacao de gases, os fenomenos que nele ocorrem seguem as leis dos
gases.

O ar ¢é considerado um fluido. Ele define uma substancia, que pode fluir ou trocar sua
forma através da aplicagao de uma pressio moderada.

O ar tem peso, portanto qualquer objeto nele imerso, como um baldo de gas hélio, sofrera

acao do seu empuxo.

Press&o



Quanto mais fundo um homem mergulhar, maior sera a pressao agindo sobre seu corpo,
devido ao peso da dgua. Uma vez que o ar também tem peso, quanto maior a profundidade
dentro da atmosfera, maior a pressio. Se uma coluna de ar de uma polegada quadrada
estendendo-se do nivel do mar ao "topo" da atmosfera pudesse ser pesada, poderia ser
encontrado o peso de cerca de 14,7 libras. Dessa forma, a pressao atmosférica ao nivel do
mar é de 14,7 libras por polegada quadrada. Contudo, libra por polegada quadrada é uma
unidade grosseira para a medi¢ao de uma substancia tdo leve quanto o ar. Por isso, a
pressdo atmosférica ¢ geralmente medida em termos de polegada de mercirio. Um

dispositivo para medi¢ao da pressiao atmosférica ¢ mostrado na figura 13-1.

o o
0,49 Ibs Mercurio

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-1 — Medida de Pressao Atmostérica

Um tubo de vidro com 36 polegadas de comprimento, aberto em uma das extremidades e
fechado na outra, ¢ cheio com mercurio; a extremidade aberta é selada temporariamente e,
entdao, mergulhada em um recipiente parcialmente cheio de mercurio, onde, logo apods, a
extremidade é aberta. Isso permite que o mercurio do tubo desca, deixando um vacuo no
topo do tubo. Parte do mercurio flui para o recipiente, enquanto outra parte permanece no
tubo. O peso da pressio atmosférica sobre o mercurio no recipiente aberto contrabalanga o
peso do mercurio no tubo, o qual nao tem a pressao atmosférica agindo sobre ele devido
ao vacuo no topo do tubo. Na medida em que a pressio do ar ao redor aumenta ou

diminui, a coluna de mercirio corresponde descendo ou subindo. Ao nivel do mar a altura



do mercuirio no tubo mede aproximadamente 29,92 polegadas, embora varie suavemente
com as condi¢Oes atmosféricas.

Uma considera¢ao importante é a de que a pressao atmosférica varia com a altitude.
Quanto mais alto um objeto estiver em relacio ao nivel do mar, menor sera a pressao.
Diversas condi¢cdes atmosféricas tém uma relacdo definida com o voo. O efeito da
temperatura, da altitude e da densidade do ar sobre o desempenho de uma aeronave é

discutido nos paragrafos seguintes.

Densidade

Densidade é um termo que significa massa por unidade de volume. Uma vez que o ar é
uma mistura de gases, ele pode ser comprimido. Imagine dois recipientes idénticos
contendo ar. Se em um desses recipientes o ar estiver sob o dobro da pressio do outro, o
ar sob a pressio mais elevada pesa duas vezes mais que aquele do recipiente sob menor
pressao. O ar sob maior pressao, tem duas vezes a densidade daquele no outro recipiente.
A densidade dos gases ¢ governada pelas seguintes regras:

1) A densidade varia em propor¢iao direta com a pressao.

2) A densidade varia inversamente com a temperatura.

Assim, o ar em grandes altitudes é menos denso do que em pequenas altitudes, e a massa
de ar quente ¢ menos densa que a massa de ar frio. Mudancas na densidade afetam a
performance aerodinamica da aeronave. Com a mesma poténcia, uma aeronave pode voar
mais rapido a grandes altitudes onde a densidade é menor que a baixas altitudes onde a
densidade ¢ alta. Isso se deve ao fato de que o ar oferece menos resisténcia a aeronave,

quando ele contém menor nimero de particulas por volume.

Umidade

Umidade ¢ a quantidade de vapor d'dgua no ar. A quantidade maxima de vapor que o ar
pode absorver varia com a temperatura. Quanto mais elevada a temperatura do ar, mais
12 (2 . . .
vapor d'agua ele pode absorver. O vapor d'agua pesa aproximadamente cinco oitavos a

mais que a mesma quantidade de ar perfeitamente seco.
Dessa forma, quando o ar contém vapor d'agua ele nao ¢é tao pesado quanto o ar que nao

contém umidade.



Considerando-se que a temperatura e a pressio permanecem as mesmas, a densidade do ar
varia inversamente com a umidade. Nos dias umidos a densidade do ar é menor que nos
dias secos. Por essa razio, uma aeronave requer uma pista mais longa para decolagem nos

dias umidos que nos dias secos.

Principio de Bernoulli e Fluxo Subsdnico

O principio de Bernoulli estabelece que, quando um fluido, passando por um tubo, atinge
uma restricdo ou estreitamento desse tubo, a velocidade do fluido que passa por essa
restricao ¢ aumentada e sua pressao reduzida.

A figura 13-2 (a) ilustra o efeito do ar que passa através de uma restricio ou
estrangulamento em um tubo.

Na figura 13-2 (b) vemos o fluxo de ar passando pela superficie curva de uma asa, com
efeito similar aquele que passa por um estrangulamento.

Na medida em que o ar flui sobre a superficie superior de uma asa, sua velocidade aumenta

e sua pressao diminui. Uma area de baixa pressao é assim formada.

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-2 (a): Na garganta do Venturi a velocidade aumenta e a pressao diminui




Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-2 (b)

Existe uma area de maior pressao na superficie inferior do aerofélio, e essa pressao maior
tende a mover a asa para cima. Essa diferenca de pressio, entre as supetficies superior e
inferior da asa, ¢ denominada sustentacao.

Uma aeronave em voo esta sob a a¢do de quatro forgas:

1) Gravidade ou peso, que puxa a aeronave para baixo.

2) Sustentac¢ao, forca que empurra a acronave para cima.

3) Tragao, for¢a que move a aeronave para frente.

4) Arrasto, a for¢a que exerce a agao de um freio.

1.3 MOVIMENTO

Movimento ¢ o ato, ou processo, de troca de lugar ou posi¢ao. Um objeto pode estar em
movimento, em relagdo a um objeto e, parado, em relacao a outro. Por exemplo, uma
pessoa sentada na poltrona de uma aeronave, a 200 nos, esta parada em relagao a essa
aeronave; contudo, a pessoa estd em movimento em relacao ao ar ou a terra, da mesma
forma que a aeronave. O ar em repouso nao tem energia cinética, apenas potencial de
pressao. Quando em movimento, no entanto, sua for¢a se torna evidente. Um objeto em
movimento no ar inerte tem uma forga exercida sobre ele, como resultado do seu préprio
movimento. Nao faz diferenga no efeito, se o objeto esta se movendo em relagio ao ar ou
se o ar esta se movendo em relagao ao objeto.

O fluxo de ar em volta de um objeto, causado pelo movimento do ar ou do objeto, ou de

ambos, é chamado de vento relativo.

Velocidade e Aceleragao
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Os termos "rapidez" e '

'velocidade" sdo frequentemente usados com o mesmo sentido,
porém eles nao tém o mesmo significado. O primeiro ¢ a razao de movimento, enquanto o
segundo ¢ a razado de movimento em uma dire¢ao e sentido particulares.

Uma aeronave que parte de Florian6polis e voa dez horas a uma “rapidez” de 260 km/h,
ao término de certo tempo pode estar sobre o oceano Atlantico, Rio Grande do Sul,
Parana, ou se o seu voo fosse circular, ele poderia estar de volta a Florian6polis.

Se essa mesma aeronave voasse a velocidade de 260 Km/h na direcdo norte, ele chegatia a
Curitiba em cerca de duas horas. Apenas a razao de movimento esta indicada no primeiro
exemplo e denota a "rapidez" da aeronave. No dltimo exemplo, a dire¢do particular e o
sentido estao incluidos na razio de movimento, denotando, assim, a velocidade da
aeronave. Aceleracdo é definida como a razao de troca de velocidade. Um aumento na
velocidade da aeronave é um exemplo de aceleragao positiva, enquanto a reducio de

velocidade em outra aeronave é um exemplo de aceleragdao negativa. (a aceleragao negativa

¢ chamada de desacelera¢io).

Leis do Movimento de Newton

Para entendermos melhor o comportamento de objetos que se deslocam no ar, devemos
conhecer as trés leis do movimento definidas por Isaac Newton.

A primeira lei de Newton é normalmente conhecida como lei da inércia. Ela quer dizer
simplesmente, que um corpo em repouso Nao se moverd, a menos que uma forga seja
aplicada a ele. Se ele estiver se movendo a uma velocidade uniforme e em linha reta, para
que sua velocidade seja alterada, ¢ necessario que uma forca a ele seja aplicada.

Se uma aeronave esta no solo, com os motores parados, a inércia mantém a aeronave em
repouso.

Quando a aeronave sai do seu estado de repouso através da forca de empuxo criada pela
hélice, pela expansao dos gases de escapamento, ou por ambos. Quando ela estd voando
em linha reta e a velocidade constante, a inércia tende a manté-la em movimento. Uma
forca externa é requerida para mudar a atitude da aeronave.

A segunda lei de Newton estabelece que, se uma for¢a externa age sobre um corpo, que se
move com velocidade constante, a alteracao do movimento sera proporcional a intensidade
da for¢a que ocorrera na direcio de sua atuagdo. Essa lei pode ser representada

matematicamente da seguinte forma.
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Forca = massa x aceleracao (F=m.a)

Se uma aeronave estiver voando com um vento de proa, sua velocidade diminuira. Se o
vento for lateral, havera uma tendéncia de empurrar a aeronave para fora do seu curso, a
menos que o piloto tome uma agao corretiva contra a direcao do vento.

A terceira lei Newton ¢ a lei da acdo e reacdo. Essa lei estabelece que para toda agao

(forga) existe uma reagao, igual e contraria (forga). Essa lei é bem ilustrada pela agao das
maos de um nadador. Ele empurra a dgua para tras, sendo dessa forma impulsionado para
frente, uma vez que a agua resiste a a¢ao de suas maos.

As trés leis de movimento discutidas, estdo relacionadas e aplicadas a teoria de voo.

1.4 AEROFOLIOS

Um aerofélio é uma superficie projetada para obter uma reagao desejavel do ar, através do
qual se move. Assim, podemos dizer que, qualquer peca de uma aeronave, que converta a
resisténcia do ar em forga util a0 voo, é um aerofélio.

As pas de uma hélice sao entdo projetadas, de forma que, quando elas giram, suas formas e
posi¢des criam uma alta pressao, maior na sua parte traseira que na parte frontal, de forma
a impulsionar a aeronave para frente.

O perfil de uma asa convencional, mostrado na figura 13-3, é um excelente exemplo de
aerofolio. Devemos observar que a superficie superior do perfil da asa tem maior curvatura

que a superficie inferior.

115 mph  14.54 Ib/in?

-..“""
100 mph ~ 14.7 Ib/in® 105 mph  14.67 Ibjin®

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-3 Fluxo de ar sobre a se¢ao de uma asa.
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A diferenca de curvaturas entre as superficies superior e inferior da asa produz a forga de
sustentacao. O ar que flui na superficie superior da asa tem que alcangar o bordo de fuga da
asa no mesmo tempo em que o fluxo na superficie inferior o alcanca. Para isso, o ar que
passa sobre a superficie superior move-se com maior velocidade que o ar que passa por
baixo da asa, devido a maior distancia que ele tem que percorrer.

Esse aumento de velocidade, de acordo com o principio de Bernoulli, significa a
correspondente reducdo da pressao sobre a superficie.

Assim, uma pressao diferencial é criada entre as superficies superior e inferior da asa,
forcando a subida da asa na dire¢ao da pressao mais baixa.

A sustentacao teodrica de um aerofdlio a velocidade de 100 milhas por hora pode ser
determinada, tirando-se amostras da pressio acima e abaixo do aerofdlio, no ponto de
maior velocidade.

Conforme mostra a figura 13-3, essa pressao é de 14,54 libras por polegada quadrada acima
do aerofdlio. Subtraindo essa pressio, da pressao abaixo desse aerofdlio, 14,67 libras por
polegada quadrada, da uma diferenca de pressao de 0,13 libras por polegada quadrada.
Multiplicando-se 0,13 por 1,44 (nimero de polegadas quadradas em um pé) mostra-se que
cada pé quadrado dessa asa sustenta 18,72 libras. Assim, pode ser visto que uma pressao
diferencial menor através da secio de um aerofélio pode produzir uma grande forca de
sustentacao. Dentro de limites, a sustentagao pode ser aumentada, aumentando-se o angulo
de ataque, area da asa, a velocidade do fluxo livre ou a densidade do ar, ou trocando o

formato do aerofdlio.

Angulo de Ataque

Antes de comecar a falar sobre o angulo de ataque e seus efeitos sobre o aerofdlio
¢ g >

devemos considerar primeiro os termos "corda" e "centro de pressio".

A corda de um aerofdlio ou secdo da asa ¢ uma linha imaginaria que passa da se¢ao do

bordo de ataque para o bordo de fuga, conforme mostra a figura 13-4.
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Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-4 Angulo de ataque positivo.

A linha da corda constitui um lado de um angulo, o qual eventualmente forma o angulo de
ataque. O outro lado do angulo é formado por uma linha que indica a dire¢do relativa do
fluxo de ar. Dessa forma, angulo de ataque ¢ definido como o angulo entre a corda da asa e
a dire¢ao do vento relativo. Em cada minudscula parte de uma superficie de aerofélio ou asa,
uma pequena forca esta presente. Essa forca ¢é diferente em amplitude e direcdo de

qualquer outra que esteja agindo sobre outras areas, a frente ou para tras desse ponto.
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-5 Efeito do aumento do angulo de ataque.

O angulo de ataque varia, na medida em que haja mudanga na atitude da aeronave. Uma
vez que o angulo de ataque tem grande influéncia na determinagao da sustentagao, a ele sao
dadas as primeiras consideragoes, quando se projeta um aerofélio. Em um aerofdlio
projetado adequadamente, a sustentacio ¢ aumentada na medida em que o angulo de
ataque aumenta.

Quando um angulo de ataque é aumentado gradativamente para um angulo positivo, o
componente da sustentacio aumenta rapidamente até certo ponto, e, entdo,

repentinamente comeg¢a a diminuir.
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Durante essa agdo, o componente de arrasto aumenta primeiro vagarosamente, ¢ depois
rapidamente, conforme a sustenta¢ao comega a diminuir.

Quando o angulo de ataque aumenta para o angulo de maxima sustenta¢ao, o ponto critico
¢ atingido. Isso é conhecido como angulo critico. Quando o angulo critico é atingido, o ar
cessa de fluir suavemente na superficie superior do aerofélio, comecando a turbuléncia ou
o turbilhonamento.

Isso significa que o ar se desprende da cambra superior da asa. O que outrora era uma area
de baixa pressao esta agora cheia de ar turbulento. Quando isso ocorre, a sustentagao

diminui e o arrasto torna-se excessivo. O angulo em que esse fenomeno ocorre é chamado

de angulo de estol.
Angulo de Incidéncia

O angulo agudo que a corda da asa forma com o eixo longitudinal da aeronave é chamado

de angulo de incidéncia (figura 13-6).

Angulo de incidéncia

/L__- EmmE —
: : Eixo Ionaitidinal

corda da asa

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-6 Angulo de incidéncia.

O angulo de incidéncia ¢, na maioria dos casos, um angulo fixo. Quando o bordo de ataque
de uma asa esta mais alto que o bordo de fuga, o angulo de incidéncia ¢ dito positivo. O
angulo de incidéncia é negativo quando o bordo de ataque esta mais baixo que o bordo de

fuga da asa.

Area da Asa

A area da asa é medida em pés quadrados e inclui a parte bloqueada pela fuselagem.

Ela é adequadamente descrita como a area da sombra projetada pela asa ao meio dia (num

dia de sol). Testes mostram que as forcas de sustentacao e arrasto que agem sobre a asa sao

proporcionais a sua area. Isso significa que, se a area da asa for duplicada, todas as outras
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variaveis permanecem as mesmas, enquanto a sustentagdao e o arrasto criados pela asa sao

duplicados. Se a area ¢ triplicada, tragao e arrasto sao triplicados.

Forma do Aerofdlio

A forma do aerofélio determina a quantidade de turbuléncia ou atrito de superficie que sera
produzido. Consequentemente, a forma da asa afeta sua eficiéncia.

As propriedades da secio de aerofdlio diferem das propriedades da asa, ou da aeronave,
devido a forma plana da asa. Uma asa pode ter diversas se¢oes de acrofélio, desde a raiz até
a ponta, com diminui¢iao gradual da espessura, tor¢dao e enflechamento. As propriedades
aerodinamicas resultantes da asa sao determinadas pela acido de cada se¢do ao longo da
envergadura.

A turbuléncia e o atrito de superficie sio controlados, principalmente, pela relacio de
alongamento, a qual ¢ definida como a razio entre a corda do aerofdlio e a espessura
maxima.

Uma asa com alta razdo de fineza produz maior quantidade de atrito de superficie, como
baixa razdo de fineza produz maior quantidade de turbuléncia.

A melhor asa para uma aplicagao especifica é aquela que esta entre os dois extremos, para
manter tanto a turbuléncia quanto o atrito de superficie nos minimos.

A eficiéncia de uma asa é medida em termos de razdo entre sustentacdo e arrasto. Essa
razao varia com o angulo de ataque, porém, ela alcanga um valor maximo preciso. Nesse
angulo, a asa tem sua eficiéncia maxima. A forma do aerofdlio ¢ o fator que determina o
angulo de ataque no qual a asa ¢ mais eficiente, além de determinar o grau de eficiéncia.
Pesquisas téem mostrado que os aerofélios mais eficientes para uso geral tém sua espessura
maxima a cerca de um ter¢co do bordo de ataque da asa.

A sustentaciao produzida por um aerofélio aumentara com o aumento da cambra da asa.
Cambra ¢é a curvatura de um aerofdlio acima e abaixo da superficie da corda.

A cambra superior se refere a superficie superior; a cambra inferior a superficie inferior e a
cambra média a secio da linha média.

Assim, asas de alta sustenta¢ao tém uma grande cambra positiva na superficie supetior e

pequena cambra negativa na superficie inferior.
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Os flapes das asas fazem com que uma asa comum se aproxime dessa condi¢io,
aumentando a cambra superior e criando uma cambra inferior negativa. (Iremos falar de
Flapes no préximo bloco).

Existe ainda a relagdo entre a envergadura da asa comparada com a corda. Essa

comparag¢ao ¢ chamada de alongamento.

1.5 CENTRO DE GRAVIDADE

Gravidade ¢ a for¢a que tende a puxar todos os corpos da esfera terrestre para o centro da
terra.

O centro de gravidade pode ser considerado como o ponto no qual todo o peso de uma
aeronave esta concentrado.

Se uma aeronave for suportada no seu exato centro de gravidade ficara equilibrada em
qualquer posicao.

O centro de gravidade ¢ de grande importancia para uma aeronave, pois sua posi¢ao tem
grande relacao com a estabilidade.

O centro de gravidade é determinado pelo projeto geral da acronave.

O projetista calcula o passeio do centro de pressio. Ele entio fixa o centro de gravidade
em frente ao centro de pressio, para a velocidade correspondente de voo, de forma a

propotcionar o momento restaurador adequado para o equilibrio em voo.

Tragao e Arrasto

Uma aeronave em voo ¢ o centro de uma continua batalha de forcas. Na verdade este
conflito ndo é tao violento quanto parece, mas é a chave para todas as manobras
executadas no ar. Nao existe nenhum mistério a respeito dessas forcas; elas sao definidas e
conhecidas.

As dire¢oes nas quais elas agem, podem ser calculadas, e uma aeronave é projetada para
tirar vantagem de cada uma delas. Em todos os tipos de voo, os calculos estao baseados na

amplitude e dire¢ao de quatro forgas: peso, sustentagao, arrasto e tragao (ver figura 13-7).
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Figura 13-7 Agdo das forgas em voo.

-O peso ¢ a forga de gravidade agindo para baixo, sobre o que esta na aeronave, tal como a
aeronave em si, tripulacdao, combustivel e carga.

-A sustentagao age verticalmente contrariando o efeito do peso.

-Arrasto é uma for¢a em dire¢io oposta a0 movimento, causada pelo rompimento do
fluxo de ar na asa, fuselagem e objetos salientes.

-Tragao produzida por um motor, ¢ a forca para frente que se sobrepoe a forca de arrasto.
Observe que essas quatro forgas sé estao em perfeito equilibrio quando a aeronave esta em
voo reto, nivelada e desacelerada.

As forcas de sustentacdo e arrasto sao o resultado direto da relagio entre o vento relativo e
a aeronave.

A forca de sustentacio sempre age perpendicularmente ao vento relativo e a forga de
arrasto, sempre paralela a este e na mesma direcao. Elas sao, geralmente, os componentes
que produzem uma for¢a de sustentagao resultante sobre as asas, como mostra a figura 13-
8.

O peso tem uma relagao definida com a sustentagdo, e o empuxo com o arrasto. Esse
relacionamento ¢ muito simples, porém muito importante no entendimento da
aerodinamica dos voos.

Conforme verificado anteriormente, sustentacao ¢ a for¢a para cima, agindo sobre uma asa
e perpendicular ao vento relativo. A sustentacao ¢ necessaria para contrabalancar o peso da

aeronave, causado pela for¢a da gravidade que age sobre a massa da mesma.
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-8 Resultante da sustentacao e do arrasto.

Essa forga-peso age para baixo, num ponto chamado centro de gravidade, no qual se
considera que o peso da aeronave é concentrado. Quando a forca de sustentagdao esta em
equilibrio com o peso, a aeronave nao ganha nem perde altitude. Se a sustentagao se torna
menor que o peso, a aeronave perde altitude. A aeronave ganha altitude quando a
sustentacao ¢ maiot.

O arrasto deve ser vencido para que a acronave se mova, € 0 movimento ¢ essencial para
que se obtenha sustentagao. Para vencer o arrasto e mover a aeronave para frente, outra
forca é essencial. Essa forca € a tracio.

A tragao ¢ tirada da propulsio, ou da combinagao motor e hélice. A teoria da propulsao
esta baseada na terceira lei de Newton, e estabelece que, para cada agao existe uma reagao
igual e oposta. Por exemplo, no disparo de uma arma, a agao é a bala indo para frente,
enquanto a reagao ¢ o recuo da arma.

O motor a turbina provoca o movimento da massa de ar para trds a alta velocidade,
causando uma reacio para frente que movimenta a aeronave.

Numa combina¢io motor/hélice, a hélice tem de fato, dois ou mais aerofdlios girando,
montados num eixo horizontal. O movimento das pas através do ar produz uma
sustentacao similar a sustentacdo sobre a asa, porém age em uma dire¢ao horizontal,
empurrando a acronave para frente.

Antes da aeronave entrar em movimento, a tracio deve ser exercida. Ela continua a se
mover e ganhar velocidade até que a tragao e o arrasto se igualem. A fim de manter uma

velocidade estavel, a tracdo e o arrasto devem permanecer iguais, exatamente como a
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sustentacdo deve estar igualada ao peso, para um voo horizontal estabilizado. Temos visto
que o aumento de sustentagao significa que a aeronave se move para cima, a0 passo que
diminuindo a sustenta¢do, de forma que ela fique menor que o peso, provoca perda de
altitude por parte da aeronave.

Regra similar se aplica as forgas de tracdo e arrasto. Se a poténcia de um motor for
reduzida, a tra¢do também sera diminuida e a aeronave perdera altitude. Enquanto a tragao
for cada vez menor e como o arrasto é constante, a acronave se deslocara cada vez mais
lentamente, até que sua velocidade seja insuficiente para manté-la no ar.

Da mesma forma, se a poténcia do motor for aumentada, a tragdo se tornara maior que o
arrasto e a velocidade da aeronave aumentara.

Enquanto a tra¢ao continuar sendo maior que o arrasto, a acronave continuara a acelerar.
Quando eles se estabilizarem, a aeronave voara a velocidade estabilizada.

O movimento relativo do ar sobre os objetos que produzem sustentagao, também produz
o arrasto, que ¢ a resisténcia do ar aos objetos que se movem nele.

Se uma aeronave estiver voando nivelada, a for¢a de sustentacdo age verticalmente para
suporta-la, enquanto a forga de arrasto age horizontalmente pondo-se a0 movimento.

O arrasto total sobre a aeronave é proporcionado por muitas for¢as de arrasto porém, para
n0ssos propositos, consideraremos apenas trés: arrasto parasita, arrasto do perfil e arrasto
induzido.

Qualquer objeto exposto numa aeronave oferece resisténcia ao ar e quanto mais objetos no
fluxo de ar, maior ¢ o arrasto parasita.

Enquanto o arrasto parasita pode ser reduzido, diminuindo-se o numero de partes expostas
e dando-lhes uma forma aerodinamica, o atrito de superficie é o tipo de arrasto parasita
mais dificil de ser reduzido.

Nenhuma superficie é perfeitamente lisa.

Mesmo superficies usinadas, quando inspecionadas sob ampliacio, tém uma aparéncia
desigual.

Essas superficies desiguais desviam o ar junto a superficie, causando resisténcia ao suave
fluxo de ar. O atrito supetficial pode ser reduzido, usando-se planos com acabamento
polido e eliminando-se cabegas de rebites salientes, rugosidades e outras irregularidades.

O arrasto de perfil pode ser considerado como um arrasto parasita do aerofélio. Os
diversos componentes do arrasto parasita sao da mesma natureza que o arrasto de perfil.

A agao do aerofdlio, que nos da sustentagao, causa o arrasto induzido.
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Devemos lembrar que a pressao sobre a asa ¢ menor que a pressio atmosférica e a pressao
abaixo da asa ¢ igual ou maior que a pressao atmosférica. Uma vez que os fluidos sempre se
movem da alta para a baixa pressio, ha um movimento do ar no sentido da parte inferior
da asa, afastando-se da fuselagem e para cima, em volta da ponta da asa. Esse fluxo de ar
resulta em um "derrame" na ponta da asa, formando assim redemoinho chamado de
Vortex da Ponta da Asa (figura 13-9). O ar na superficie superior tem uma tendéncia a se
mover na diregdao da fuselagem e para fora do bordo de fuga. Essa corrente de ar forma um
Vortex similar na parte interna do bordo de fuga da asa. Esses Vortexes aumentam o
arrasto devido a turbuléncia produzida e constituem o arrasto induzido. Com o aumento da

sustentacao, devido ao aumento do angulo de ataque, o arrasto induzido também aumenta.

\

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-9 - Vortexes de ponta de asa.

Isso ocorre porque, na medida em que o angulo de ataque aumenta, existe maior diferenca
de pressao entre o topo e o fundo da asa. Isso causa vortexes mais violentos, resultando em

mais turbuléncias e mais arrasto induzido.

Eixos de uma Aeronave

Eixos de movimento sao referéncias usadas para descrevermos as mudangas de atitude de

uma aeronave em voo.
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Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-10 — Movimentos de uma aeronave sobre seus eixos.

A Figura 13-10 mostra os trés eixos, os quais sao linhas imaginarias que passam no centro
da aeronave.

Os eixos de uma aeronave podem ser considerados eixos imaginarios, em torno dos quais a
aeronave gira como uma roda. No centro, onde os trés eixos se interceptam, cada um deles
¢ perpendicular aos outros dois.

O eixo, que se estende através da fuselagem do nariz para a cauda, é denominado eixo
longitudinal. O eixo que se estende transversalmente de ponta a ponta da asa, ¢ chamado
lateral. O eixo que passa pelo centro, do fundo ao topo, é chamado eixo vertical.

O movimento sobre o eixo longitudinal é semelhante ao balanco de um navio de um lado
para outro. De fato, os nomes utilizados na descricdo dos movimentos em torno dos trés

eixos de uma aeronave, sao termos de origem nautica.
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Eles foram adaptados para a terminologia aeronautica devido a similaridade entre os
movimentos de uma aeronave e de um navio.

Assim, o movimento em torno do eixo longitudinal é chamado rolamento. Aquele em
torno do eixo lateral é chamado arfagem e, finalmente, o movimento de uma aeronave, em
torno do eixo vertical é chamado guinada, ou seja, um movimento horizontal do nariz da
aeronave.

Rolamento, arfagem e guinada, movimentos de uma aeronave em torno dos eixos
longitudinal, lateral e vertical sao controlados por trés superficies de controle.

O rolamento ¢ produzido pelos ailerons, os quais estdo localizados no bordo de fuga das
asas.

A arfagem ¢é afetada pelos profundores, na parte traseira do estabilizador horizontal. O
movimento de guinada é controlado pelo leme de diregdao, na parte traseira do conjunto

vertical da empenagem.

1.6 ESTABILIDADE E CONTROLE

Uma aeronave deve ter estabilidade suficiente para manter uma trajetoria uniforme de voo,
e se recuperar da agao das diversas forcas. Também para obter o melhor desempenho, a
aeronave deve ter a resposta para os movimentos dos controles.

Trés termos que sempre aparecem em qualquer discussao sobre estabilidade e controle,
sao: (1) Estabilidade propriamente dita, (2) Manobrabilidade e (3) Controlabilidade.
Estabilidade ¢ a caracteristica de uma aeronave que tende a fazé-la voar em trajetérias reta e
nivelada.

Manobrabilidade é a habilidade de uma aeronave quanto a sua dirigibilidade ao longo de
uma trajetéria de voo, para resistir aos esforcos que lhes sao impostos.

Controlabilidade é a qualidade de resposta de uma aeronave ao comando do piloto quando

manobramos a aeronave.

Estabilidade Estatica
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Uma aeronave esta num estado de equilibrio, quando a soma de todas as for¢as que agem
sobre ela e a soma de todos os momentos ¢ igual a zero. Uma aeronave em equilibrio nao
sofre acelera¢ao e mantém um voo em condi¢ao uniforme. Uma rajada de vento ou uma
deflexdo dos controles alteram o equilfbrio e a aeronave sofre uma aceleragio, devido ao
desbalanceamento dos momentos ou das forgas.

Os trés tipos de estabilidade estatica sao definidos pela caracteristica do movimento que se

segue a cada perturbac¢io do equilibrio.

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-11 — Estabilidade estatica.

A estabilidade estatica positiva existe quando o objeto que sofre a perturba¢io tende a
retornar ao equilibrio. Estabilidade negativa ou instabilidade estatica existe quando o objeto
que sofre a perturbagao tende a continuar na dire¢ao do distarbio.

A estabilidade estatica neutra existe quando o objeto que sofre a perturbagdo nio tem
tendéncia a retornar ou a continuar na direcdo de deslocamento, porém permanece em
equilibrio na diregao do disturbio.

Esses trés tipos de estabilidade estdo ilustrados na figura 13-11.

Estabilidade Dinamica
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Enquanto a estabilidade estatica trata da tendéncia de um corpo deslocado retornar ao
equilibrio, a estabilidade dinamica diz respeito ao movimento que resulta com o tempo. Se
um objeto sofre um distarbio em relagdio ao seu equilibrio, o tempo de movimento
resultante define a estabilidade dinamica do objeto.

Em geral, um objeto demonstra estabilidade dinamica positiva se a amplitude do
movimento diminui com o tempo. Caso a amplitude aumente com o tempo, diz-se que o
objeto possui instabilidade dinamica.

Toda aeronave deve demonstrar o grau requerido de estabilidade estatica e dinamica. Se
uma aeronave for projetada com instabilidade estatica e uma ligeira taxa de instabilidade
dinamica, ela estara dificil se ndo impossivel de voar. Geralmente a estabilidade dinamica

positiva em uma aeronave ¢ projetada para evitar oscilagdes continuadas desagradaveis.

Estabilidade Longitudinal

Quando uma aeronave tem uma tendéncia de manter um angulo de ataque constante com
relagdo ao vento relativo, ou seja, quando ela ndo tende a jogar seu nariz para baixo e
mergulhar ou levantar seu nariz e perder velocidade, diz-se que ela tem estabilidade
longitudinal.

Estabilidade longitudinal se refere ao movimento de arfagem. O estabilizador horizontal é a
superficie que controla a estabilidade longitudinal. A acdo de estabilizador depende da
velocidade e do angulo de ataque da acronave.

A Figura 13-12 ilustra a contribui¢do da empenagem para a estabilidade.

—» L Umponto no
? estabilizador

Centro de
gravidade

Coeficiente da
sustentacao

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-12 Sustentagao na empenagem.
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Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Efeitos da velocidade na estabilidade longitudinal

Alta poténcia

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Mudangas de poténcia afetam a estabilidade longitudinal.

Se uma aeronave muda seu angulo de ataque, ocorre uma mudanga na sustentagao no

centro acrodinamico (centro de pressao) do estabilizador horizontal. Sob certas condi¢oes
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de velocidade, carga e angulo de ataque, o fluxo de ar sobre o estabilizador horizontal cria
uma for¢a, a qual empurra a empenagem para cima ou para baixo.

Quando, devido as condi¢bes, o fluxo de ar cria forgas iguais para cima e para baixo,
dizemos que as forgas estao em equilibrio. Essa condi¢ao é geralmente encontrada em voo

nivelado e em vento calmo.

Estabilidade Direcional

A estabilidade em torno do eixo vertical é conhecida como estabilidade direcional. A
acronave deve ser projetada, de forma que, quando ela estiver em voo reto e nivelado,
permaneca em sua proa, mesmo que o piloto tire suas maos e pés dos controles.

Se uma aeronave se recupera automaticamente de uma derrapada, ela foi bem projetada e
possui bom balanceamento direcional. O estabilizador vertical ¢ a superficie primaria que
controla a estabilidade direcional.

Conforme mostra a figura 13-13, quando uma aeronave sofre uma glissada ou uma
guinada, o estabilizador vertical sofre uma mudanga no angulo de ataque, com uma
mudanga resultante na sustentagao (nao confundir com a sustentagao criada pelas asas).

A mudanca na sustentagiao ou forga lateral sobre o estabilizador vertical, cria um momento
de guinada sobre o centro de gravidade, o qual tende a retornar a acronave a sua trajetoria

original.

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-13 Contribui¢ao do estabilizador vertical para a estabilidade direcional.
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As asas enflechadas ajudam na estabilidade direcional. Se uma aeronave da uma guinada na
sua dire¢ao de voo, a asa que esta a frente oferece maior arrasto do que a que esta atras.

O efeito desse arrasto retém a asa que esta a frente e deixa a que esta atras alcanga-la.

A estabilidade direcional também ¢é ajudada pela utilizagdo de uma fuselagem longa e uma
grande quilha dorsal.

O alto numero Mach do voo supersonico reduz a contribuicao do estabilizador vertical
para a estabilidade direcional. Para produzir a estabilidade direcional a altos nimeros Mach
pode ser necessaria uma area do estabilizador vertical muito grande. Alhetas ventrais

podem ser colocadas como uma contribuicdo adicional a estabilidade direcional.

Estabilidade Lateral

Vimos que arfagem é o movimento em torno do eixo lateral da aeronave e guinada é o
movimento em torno do seu eixo vertical. O movimento em torno do seu eixo longitudinal
(na frente ou atras) ¢ um movimento lateral ou de rolamento. A tendéncia de retornar para
a atitude original é chamada estabilidade lateral.

A estabilidade lateral de uma aeronave envolve consideracdes de momento de rolamento
devido a glissada. Uma glissada tende a produzir os movimentos, tanto de rolagem quanto
de guinada. Se uma aeronave tem um momento de rolamento favoravel, uma guinada tende
a retornar a acronave para a atitude de voo nivelado. A superficie principal, em termos de

contribui¢do para a estabilidade lateral de uma aeronave, é a asa.

Angulo de atague normal

Estabilidade Iateral do Angulo de diedro

= Angulo de ataque

—

e , maior
R a 4 ™ " Greater angle
Lesser angle a9~ Of attack™ L
" of attack - ‘6£::;::::::3""'—¢-
Angulo de atagque W “"
menor

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-14 Contribui¢ao do diedro para a estabilidade lateral.
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O efeito da geometria do diedro (figura 14) de uma asa é uma contribui¢io em potencial
para a estabilidade lateral. Como mostrado na figura 13-14, uma asa com diedro desenvolve
momentos de rolagem estaveis com glissada.

Com vento relativo lateral, a asa do lado do vento esta sujeita a um aumento do angulo de
ataque e desenvolve um aumento de sustentagao.

A asa contraria a direcio do vento esta sujeita a uma diminui¢io do angulo de ataque e
desenvolve menos sustentacao. As mudancas na sustentacao produzem um momento de
rolagem tendendo a levantar a asa contra o vento.

Quando a asa é enflechada, o diedro efetivo aumenta rapidamente com a mudanga no
coeficiente de sustentacao da asa.

Enflechamento é o angulo entre uma linha perpendicular a linha de centro da fuselagem e
o quarto de corda de cada se¢ao de aerofdlio da asa. O enflechamento em combina¢ao com
o diedro faz com que o efeito do diedro seja excessivo.

Conforme mostra a figura 13-15, a aeronave com asa enflechada durante uma glissada tem
uma asa que esta operando do lado do vento, com um aumento efetivo no enflechamento,

enquanto a outra asa opera com uma reducio efetiva no enflechamento.

Enflechamento Aumento do
reduzido no enflechamento

lado do vento da asa fora do
aumenta a vento resulta
sustentagdo em diminuigio

da sustentagdo
Vento relativo Vento relativo

Fonte: LAC — Instituto de Aviacao Civil — Divisao de Instrugao Profissional

Figura 13-15 Efeito do enflechamento na estabilidade lateral.

A asa do lado do vento produz mais sustenta¢ao que a do lado contrario. Isso tende a
restabelecer a atitude de voo nivelado da aeronave.

A medida do diedro efetivo necessaria para produzir um voo de qualidade satisfatéria, varia
muito com o tipo e o proposito da aeronave. Geralmente, o diedro efetivo é mantido
baixo, porque o alto rolamento, devido a glissada, pode criar problemas. Um excesso no

diedro efetivo pode conduzir ao movimento lento oscilatério ("dutch roll"), dificuldade de
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coordenagdo do leme nas manobras de rolagem ou impor extrema dificuldade no controle

lateral durante decolagens e pousos com vento cruzado.

g Referéncia Bibliografica

BRASIL. IAC — Instituto de Aviacao Civil. Divisao de Instrucao Profissional Matérias
Basicas, tradugao do AC 65-9A do FAA (Airframe & Powerplant Mechanics-General
Handbook). Edicao Revisada 2002.

PP No Préoximo Médulo

No proximo médulo vamos aprofundar nossos estudos sobre o controle das aeronaves.
Juntos, tentaremos definir o conceito de controle bem como procurar identificar as

diferentes superficies de controle.

Espero vocé!

# Anotacgoes
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Fonte: 1V anderlei dos reis

MODULO II

CONTROLE DA AERONAVE

INTRODUCAO

Caro aluno,

Vamos aprofundar nossos estudos sobtre o controle das aeronaves. Tentaremos definir o
conceito de controle bem como procurar identificar as diferentes superficies de controle.

Essas e outras questdes serdo abordadas neste médulo.

Fique atento!
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2.1 CONTROLE

Controle ¢é a atitude tomada para fazer com que a aeronave siga a trajetéria de voo
desejada.

Quando se diz que uma aeronave ¢é controlavel, significa que ela responde facil e
prontamente a0 movimento dos controles. Diferentes superficies de controle sao utilizadas
para controlar a aeronave em torno de cada um dos seus trés eixos. Movendo-se as
superficies de controle em uma aeronave, muda-se o fluxo de ar que atua nessas superficies.
Isso por sua vez, cria mudangas no balanceamento das for¢as que agem para manter a

aeronave em voo reto e nivelado.

Superficies de Controle de Voo

As superficies de controle ou de comando de voo sao aerofdlios articulados ou moveis,
projetados para modificar a atitude de uma aeronave durante o voo. Essas superficies
podem ser divididas em trés grupos, geralmente denominados de grupo primario, grupo

secundario e grupo auxiliar.

Grupo Primério

O grupo primario inclui os ailerons, profundores e leme (figura 13-16). Essas superficies
sao usadas para movimentar a acronave em torno dos seus trés eixos.

Os ailerons e profundores sio geralmente comandados por um volante ou bastao de
comando (manche) e o leme é comandado por pedais em quase todos os tipos de

aceronaves.
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-16 Controles primarios de voo

Grupo Secundario

Incluidos no grupo secundario estdo os compensadores comandaveis e os compensadores
conjugados. Compensadores comandaveis sio pequenos aerofdlios (figura 13-17)

encaixados nos bordos de fuga das superficies de comando primarias.

Compensadores

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Compensadores
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-17 Compensadores.

O proposito dos compensadores comandaveis é capacitar o piloto para corrigir qualquer
condi¢ao de desbalanceamento que possa existir durante o voo sem exercer qualquer
pressdo sobre os controles primarios.

Cada compensador esta articulado a sua superficie matriz de controle primario, porém
controlada por um comando independente.

Os compensadores conjugados siao similares quanto a aparéncia aos compensadores
comandaveis, porém tém diferentes propositos.

Eles sao usados para ajudar o piloto na movimentagao das superficies primarias de

controle.

Grupo Auxiliar

Estio incluidos no grupo auxiliar de superficies de controle de voo, os flapes de asa, os
"spoilers", os freios acrodinamicos, os "slats" (aerofélio auxiliar mével), os flapes de bordo
de ataque e os "sk#s" (fenda na asa).

O grupo auxiliar pode ser dividido em dois subgrupos: aqueles cujo propésito primario é
aumentar a sustentacao e aqueles cujo proposito é diminui-la. No primeiro grupo estao os
flapes, tanto o de bordo de fuga quanto o de bordo de ataque (“slats”) e os eslotes (“s/o#s”).
Os dispositivos destinados a diminuir a sustentacio sao os "spoileres" e os freios
aerodinamicos.

Os flapes aumentam a 4rea da asa, aumentando dessa forma a sustentagdo na decolagem e
diminuindo a velocidade durante o pouso. Esses aerofdlios sio retriteis e se ajustam

aerodinamicamente ao contorno da asa.
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Os outros sio simplesmente partes do revestimento inferior, os quais se estendem pelo

fluxo de ar diminuindo a velocidade da aeronave.

i

Full flap (400

Flap retraida [02]

Fig.1.5.8 - Flaps ¥ angulos de extension.

_ 400
. 300
150

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 15.8 - Flaps

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Os Spoilers sao os dispositivos chamados de freios aerodinamicos. Em alguns casos,

existem dois tipos de spoiler. O “spoiler” de solo que ¢ estendido somente apds o pouso da

aeronave, auxiliando, dessa forma, a acao de frenagem.

"Spoiler" de voo ¢é o que auxilia o controle lateral, sendo estendido sempre que o aileron da

respectiva asa é acionado para cima.
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Quando atua como freios aerodinamicos, os "spoilers”, em ambas as asas, ttm maior
amplitude no lado superior da asa que na parte inferior desta. Isso permite a operagao do

freio aerodinamico e controle posterior, simultaneamente.

Os "slats" sao supetficies méveis de controle presas ao bordo de ataque das asas.

Quando fechado, o "s/" forma o bordo de ataque da asa. Quando na posi¢do aberta
(estendido para frente) ¢ criado um eslote entre o "s/k" e o bordo de ataque da asa. Em
baixas velocidades, isso aumenta a sustenta¢do e melhora as caracteristicas de manejo,
permitindo que a aeronave seja controlada em velocidades diferentes das velocidades

normais de pouso.

Controle em Torno do Eixo Longitudinal

O movimento da aeronave em torno do eixo longitudinal é chamado rolamento (ou
rolagem), ou inclinagao lateral. Os ailerons sao utilizados para controlar esse movimento.
Os ailerons formam parte da asa e estdo localizados no bordo de fuga, préximos as pontas
dessas asas. Os ailerons sdo as superficies moveis de outra superficie fixa que ¢ a asa. O
aileron esta na posi¢ao neutra quando esta aerodinamicamente alinhado com o bordo de
fuga da asa.

Os ailerons respondem a pressao lateral aplicada ao manche. A pressao aplicada para
mover o manche para a direita levanta o aileron direito e abaixa o esquerdo, provocando a

inclinacao da aeronave para a direita.
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Os ailerons sdo interligados por cabos de comando, de forma que, quando um aileron é

comandado para baixo, o outro é comandado para cima. A funcio do aileron que ¢é

comandado para baixo é aumentar a sustentagdao, aumentando a cambra da asa. Ao mesmo

tempo o aileron abaixado, também cria arrasto adicional, uma vez que ele esta numa area

de alta pressao embaixo da asa.

O aileron que esta em cima, na extremidade oposta da asa, diminui a sustentagao daquele

lado. O aumento de sustentagdo sob a asa cujo aileron esta para baixo levanta essa asa. Isso

provoca o rolamento da aeronave em torno do seu eixo longitudinal, conforme mostrado

na figura 13-19.

Rolamento

Longitudinal axis
Eixo logitudinal

0 manche comanda os
ailerons

Aileron direito

Eixo longitudinal

Rolagem, bancagem Aileron esquerdo

e inclinacéo lateral

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Rolamento para direita: O manche é comandado para direita. O aileron direito sobe e o

esquerdo desce
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-19 Sistema de controle do aileron.

Como resultado do aumento de sustenta¢do na asa cujo aileron esta para baixo, o arrasto
também é aumentado. Esse arrasto produz um esforgo para puxar o nariz na dire¢dao da asa
alta. Uma vez que os ailerons sao utilizados em conjunto com o leme, quando a aeronave
esta em curva, o aumento de arrasto tenta girar a aeronave na dire¢io oposta a desejada.
Para evitar esse efeito indesejavel as aeronaves sao projetadas com deslocamentos
diferenciados dos ailerons.

O deslocamento diferenciado do aileron (figura 13-20) proporciona maior deslocamento
para cima do que para baixo, para um dado movimento do manche ou do volante na
cabine.

Os "spoiler" ou freios aerodinamicos, como também sio chamados, sio placas instaladas
na superficie superior (Extradorso) da asa. Elas sido geralmente defletidas para cima por

meio de atuadores hidraulicos, em resposta ao movimento do volante de controle na

cabine.
) ——
L~ ] — ="
Para badaco
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugido Profissional

Figura 13-20 Controle diferencial do aileron.
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O propésito dos "spoilers" ¢ perturbar o fluxo de ar uniforme que passa pelo topo do
aerofdlio, criando assim um aumento do arrasto e uma reducdo da sustentacdo nesse
aerofolio.

Os “spoilers” sao utilizados, a principio, para controle lateral. Durante a inclina¢ao de uma
aeronave, os “spoilers” funcionam com os ailerons.

Os "spoilers" do lado cujo aileron estd para cima sobem com esse aileron para posterior
reducao da sustentacdo da asa.

O "spoilet" do lado oposto permanece na posi¢ao inalterada.

Quando os spoilers sio utilizados como freios aerodinamicos, sio totalmente defletidos
para cima, simultaneamente.

Uma alavanca de comando separada permite a operagdo dos "spoilers" como freios
aerodinamicos.

Enquanto temos uma tendéncia a imaginar um "spoilet”" como sendo um dispositivo de
controle totalmente complicado, deverfamos ter em mente que alguns niao sao controlaveis.
Alguns “spoilers” sio operados automaticamente e atuam apenas em grandes angulos de
ataque. Essa montagem os mantém fora do turbilhonamento a altas velocidades e em
cruzeiro.

Um "spoilet”" fixo pode ser uma pequena cunha afixada ao bordo de ataque do aerofdlio,
como mostrado na figura 13-21.

Esse tipo de "spoilet" faz com que a parte de dentro da asa estole na frente da parte de

fora, o que resulta em controle do aileron até que ocorra o estol completo da asa.

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugido Profissional

Figura 13-21 Spoileres fixos.
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Seguimos sempre as instrugées do fabricante, com respeito a localizagdo e método de

fixacgao.

Controle em Torno do Eixo Vertical

Girando o nariz de uma aeronave, provocamos a rota¢ao dessa aecronave em torno do seu

eixo vertical. A rotacdo da aeronave em torno do eixo vertical ¢ chamada de guinada. Esse

movimento é controlado pelo leme, como ilustrado na figura 13-22.

Verical axis
Eixo vertical

EME DE DIRECAO

EIXO VERTICAL

guinada

S

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-22 A¢ao do leme de diregao. Empurrando o pedal direito para frente, o

leme vai para a direita e o nariz do avido também vai para a direita
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

O pedal esquerdo empurrado para frente, o leme vai para a esquerda e o nariz do avido
também vai para a esquerda.

O leme é uma superficie de comando unida ao bordo de fuga do estabilizador vertical.

Para girar a aeronave para a direita, o leme ¢ movimentado para a direita. O leme sobressai
no fluxo de ar fazendo com que uma forga aja sobre ele.

Essa ¢ a forga necessaria para dar o movimento giratério em torno do centro de gravidade,
o qual gira a acronave para a direita.

Se o leme for movimentado para a esquerda, induz uma rotagao no sentido anti-horario e a
aeronave similarmente gira para a esquerda.

O leme pode também ser utilizado no controle de curva e inclinagao em voo.

A principal fun¢dao do leme é girar a aeronave em voo. Esse giro é mantido pela pressao
lateral do ar em movimento passando pela superficie vertical.

Quando uma aeronave comega a escorregar ou derrapar, é aplicada uma pressao no leme
para manter a aeronave aproada na dire¢ao desejada.

Glissagem se refere a qualquer movimento da aeronave para o lado e para baixo na dire¢do
do interior da curva. Derrapagem diz respeito a qualquer movimento para cima e para fora

do centro da curva.
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Controle em Torno do Eixo Lateral

Quando o nariz de uma aeronave ¢ levantado ou abaixado, ele gira sobre seu eixo lateral.
Os profundores sio superficies méveis de comando que provocam sua rotagao (figura 13-

23). Eles estao normalmente unidos ao bordo de fuga do estabilizador horizontal.

Arfagem ou tangagem

Lateral axis
Eixo Iateral

LEME DE PROFUNDIDADE

Arfagem
ou
tangagem

cabrar

|

picar EIXO LATERIAL

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-23 Controle do profundor.

Puxando o manche para traz o profundor (leme de profundidade) sobe e o nariz do aviao
também sobe. Empurrando o manche para frente o profundor desce e o nariz do avido
desce.

Os profundores sao usados para fazer a aecronave elevar-se ou mergulhar e também para
obter suficiente sustentacio das asas, para manter a aeronave nivelada nas diversas

velocidades de voo.
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Os profundores podem ser movimentados tanto para cima quanto para baixo. Se ele for
movimentado para cima, diminui a for¢a de sustentagao na cauda, provocando sua queda e
elevagao do nariz. Se o profundor for movimentado para baixo, ele aumenta a forca de
sustentagao sobre a cauda, provocando sua elevagdo e abaixando o nariz.

Abaixando-se o nariz da aeronave, aumenta-se sua velocidade; elevando-o, diminuimos a
velocidade.

Algumas aeronaves utilizam uma superficie horizontal mével chamada estabilizador mével
(figura 13-24). Esse estabilizador serve para o mesmo proposito do estabilizador horizontal,

combinado ao profundor.

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-24 Estabilizador horizontal mével.

Quando o controle na cabine é comandado, o estabilizador completo ¢ movimentado para
elevar ou abaixar o bordo de ataque, mudando dessa forma o angulo de ataque e a
sustentacao nas superficies da empenagem.

Algumas empenagens de aeronaves siao projetadas com uma combinagdo dos
estabilizadores vertical e horizontal. Esse tipo de empenagem tem os seus estabilizadores
montados formando um angulo conforme mostra a figura 13- 25. As empenagens com esse
formato siao conhecidas como empenagem em "V".

As superficies de comando sao instaladas no bordo de fuga dos estabilizadores.

A parte estabilizadora desse conjunto é denominada estabilizador e a parte de comando ¢

denominada "ruddervators" (combinag¢io de leme e profundor).
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugao Profissional

Figura 13-25 Empenagem em “V”

Essas superficies podem ser comandadas, ambas para baixo ou para cima ao mesmo
tempo. Quando utilizadas dessa forma, o resultado ¢ o mesmo que seria obtido com
qualquer outro tipo de profundor. Esse comando é executado através do manche.

Os "ruddervators" podem ser comandados em sentidos opostos um ao outro, empurrando-se

o pedal do leme direito ou esquerdo (figura 13-20).

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-26 Acao dos Ruddervators

Se o pedal do leme direito for empurrado, a superficie direita se move para baixo e a
esquerda para cima. Isso produz um movimento de rotagdo que movera o nariz da

aeronave para a direita.
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2.2 COMPENSADORES

Muito embora uma aeronave tenha a estabilidade inerente, nem sempre ela tende a voar
reta e nivelada.

O peso e a distribui¢io da carga afetam a estabilidade da aeronave. Diversas velocidades
também afetam as caracteristicas de voo.

Se o combustivel do tanque de uma asa for utilizado antes do combustivel do tanque da
outra asa, a acronave tendera a girar para o lado do tanque cheio.

Todas essas variagOes requerem constante atuacao nos comandos para correcao.

Enquanto subindo ou em planeio, é necessario aplicar pressao nos comandos para que a
aeronave mantenha a atitude desejada.

Para compensar as for¢as que tendem a desbalancear o voo de uma aeronave, os ailerons,
profundores e leme dispdem de comandos auxiliares conhecidos como compensadores.
Sao pequenas superficies de comando ligadas ao bordo de fuga da superficie de comando
primaria (figura 13-27). Os compensadores podem ser comandados para cima ou para
baixo, por meio de manivela ou comando elétrico na cabine. Os compensadores podem ser
comandados para cima ou para baixo, por meio de manivela ou comando elétrico na

cabine.

B- Servo

Haste de contyrole

Haste ajsutavel

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-27 Tipos de compensadores.
Esses compensadores podem ser usados para contrabalancar as forcas que atuam sobre os

comandos, de forma que a aeronave voe reta ¢ nivelada ou mantenha uma atitude de

subida ou planeio.

Compensadores Ajustaveis
Os compensadores ajustaveis ajustam a aeronave em voo. Ajustar significa corrigir

qualquer tendéncia que a aeronave tenha de se movimentar para uma atitude indesejada de

VOO.
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Os compensadores ajustaveis controlam o balanceamento de uma aeronave de forma a
manté-la em voo reto e nivelado, sem atuagdao na coluna de comando, volante ou pedais do
leme.

A figura 13-27A ilustra um compensador ajustavel. Note que o compensador tem uma
articulagdo variavel que ¢é ajustada da cabine.

O movimento do compensador em uma dire¢io provoca a deflexdo da superficie de
comando na dire¢ao oposta.

A maioria dos compensadores instalados em aeronaves sao comandados mecanicamente da
cabine, através de um sistema individual de cabos. Contudo, algumas aeronaves tém
compensadores ajustaveis que sao operados através de um atuador elétrico.

Os compensadores ajustaveis sao ou controlados da cabine ou ajustados no solo, antes da

decolagem. Eles sio instalados nos profundores leme e ailerons.

B- Servo

Haste de contyrole

Haste ajsutavel

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-27A

Servo Compensadores

Os servos compensadores (figura 13-27B) sdo similares em aparéncia e operacido aos
compensadores ja mencionados. Sao utilizados primariamente nas grandes superficies de
comando principais. Eles ajudam na movimentacao da superficie de comando, mantendo-a

na posi¢ao desejada. Apenas o servo compensador se movimenta em resposta a0 comando
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da cabine (A haste do servo compensador ¢é livre para girar, do eixo da superficie de
comando principal).

A forga do fluxo de ar sobre o servo compensador entao movimenta a superficie primaria
de comando. Com a utilizagdo do servo compensador, menos forca é necessaria para

movimentar a superficie de comando primaria.

B- Servo

Haste de contyrole

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura: 13-27B

Servo Comando

Um servo comando ¢ mostrado na figural3-27C. A articulagao é projetada de tal maneira
que, quando a superficie de comando primario ¢ movimentada, o compensador se move na
dire¢ao oposta. Dessa forma, forgas acrodinamicas atuando sobre o compensador ajudam a

movimentar a superficie de comando primaria.

C- Balanceado

painel de
— ___Eobradlg balanceamento

/ AILERON

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-27C
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Compensadores com Mola

Os compensadores com mola (figura 13-27D) sido de aparéncia similar aos compensadores
ajustaveis, porém servem para diferentes propositos.

Os compensadores com mola sio usados com os mesmos propositos dos atuadores
hidraulicos, isto ¢, ajudar na movimentag¢ao da superficie primaria de comando.

Existem diversas montagens utilizadas na articulagdo do compensador com mola. Em
algumas aeronaves, um compensador com mola esta ligado ao bordo de fuga de cada
aileron e ¢ atuado por um conjunto formado por haste, do tipo vaivém, carregada por
mola, a qual esta também ligada a articulacao de controle dos ailerons.

A articulagdo é conectada de tal forma que o movimento do aileron em uma direcdo
provoca a deflexao do compensador com mola na diregdo oposta. Isso proporciona uma
condi¢do de balanceamento, reduzindo dessa forma, a intensidade da forga requerida para

movimentar os ailerons.

D- com mola

Haste de comando

Mola

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-27D

A deflexao do compensador com mola ¢ diretamente proporcional a carga aerodinamica
imposta ao aileron. Por conseguinte, as baixas velocidades e o compensador com mola
permanecem na posi¢io neutra e o aileron fica sendo uma superficie controlada
manualmente. As altas velocidades, onde a carga aerodinamica ¢ maior, o compensador

funciona como uma ajuda na movimentagao da superficie primaria de comando.
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Para reduzir a forga requerida para comandar uma superficie de comando, elas sdo
geralmente balanceadas estaticamente e acrodinamicamente.

O balanceamento aerodinamico é geralmente conseguido através da extensao de parte da
superficie de comando a frente da linha da dobradica. Isso utiliza o fluxo de ar na aeronave
para ajudar na movimentagao da superficie. Os diversos métodos para se obter o

balanceamento aerodinamico sio mostrados na figura 13-28.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisao de Instrugiao Profissional

Figura 13-28 Trés formas de balanceamento aerodinamico.

O balanceamento estatico ¢ conseguido através da adicao de pesos a se¢ao a frente da linha
de articulagdo, até esses pesos se igualarem ao da se¢ao traseira. Quando fazendo reparo de
uma superficie de comando, observamos os cuidados necessarios a evitar danos ao
balanceamento estatico. Uma superficie desbalanceada tem uma tendéncia a vibrar na

medida em que o ar passa por ela.

2.3 DISPOSITIVO DE HIPERSUSTENTACAO

Dispositivos de hipersustentagao sio utilizados em combinagiao com aerofdlios, de forma a
reduzir a velocidade de decolagem ou de pouso, mudando as caracteristicas de um
aerofolio durante essas fases.

Quando esses dispositivos nao sio necessarios, sao retornados para uma posi¢ao dentro da
asa para recuperar as caracteristicas normais do aerofdlio.

Dois dispositivos de hipersustentagdo comumente utilizados em aeronaves sio
mostrados na figura 13-29, Eslote e Flape.

O eslote ¢ utilizado como um passadi¢o através do bordo de ataque da asa.
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Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-29 Dispositivos de hipersustentagao.

Em grandes angulos de ataque, o ar flui através do eslote e suaviza o fluxo de ar sobre a
superficie superior da asa. Isso permite que a asa va além do seu ponto normal de estol,
sem estolar. Maiores sustentagoes sao obtidas com a asa operando com angulo de ataque
maior.

O outro dispositivo de hipersustentagio é conhecido como flape. £ uma superficie
ligada a superficie do bordo de fuga da asa. O flape ¢ controlado da cabine e, quando nao
esta em uso, aloja-se suavemente na superficie inferior de cada asa.

A utilizagao dos flapes aumenta a cambra da asa e, por conseguinte, a sustentagao da asa,
tornando possivel a redugao da velocidade da aeronave, sem estolar. Isso também permite
a obtencdo de curvas com grande inclinagao nas aproximagdes para pouso. Os flapes sio
usados primariamente durante decolagens e pousos. Importante saber, o Flape durante o
pouso ¢ usado como um freio aerodinamico, e durante decolagem, como dispositivo
hipersustentador.

Os tipos de flapes em uso em aeronaves incluem: (1) plano, (2) bipartido, (3) “fowler’ e
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(4) eslotado.

O plano (figura 13-30) é simplesmente articulado com a asa, formando uma parte da
superficie quando recolhido.

O flape bipartido (figura 13-30) tem esse nome devido a articulagdo na parte inferior da asa,
préximo ao bordo de fuga, permitindo que ele seja abaixado da superficie fixa superior.

O flap "fowler" (figura 13-30) ¢ instalado na parte inferior da asa, de forma a facear com a
superficie. Quando o flape é acionado, desliza para tras sobre trilhos e pende para baixo ao

mesmo tempo.

- 0. ®. e —

Plano
Plain flap

a® ® e —
Bipartido
Split flap

""- L] » . '.' ——
\‘ !. » . '. L)

Deslizante
Slotted Fowler flap

4'0.0.0.
Com fenda
Slotted flap

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-30 Tipos de flapes das asas.

Isso aumenta a cambra da asa, da mesma forma que ocorre com outros tipos de flapes,
contudo, os flapes "fowler" aumentam a 4rea da asa. Desse modo, eles aumentam a
sustenta¢ao sem indevidamente aumentar o arrasto.

O flape com fenda (figura 13-30) ¢ igual ao flap "fowler" quanto a operacio, porém, em
aparéncia ¢ similar ao flape plano. Esse flape, ou esta equipado com trilhos e roletes ou

acoplamentos de projeto especial.
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Durante a operagao, o flape se desloca para baixo e para tras, para fora da asa. Dessa
forma, o eslote aberto permite um fluxo de ar sobre a superficie superior do flape.

O efeito é um fluxo de ar supostamente alinhado e uma melhoria da eficiéncia do flape.

Dispositivos de Controle da Camada Limite

A camada de ar sobre a superficie com menor velocidade em relagio ao fluxo de ar, é
conhecida por camada limite. O fluxo de ar inicial sobre uma superficie uniforme (figura
13-31) da a evidéncia de uma camada limite muito fina, com um fluxo que ocorre em
camadas que deslizam suavemente, uma sobre a outra. Portanto, o termo para esse tipo de

fluxo é “camada limite laminar”.

Arceca de
fluuxo
Iaazymxinaaar

Arcea de
fluxo
turbulento

|

NVNelocidade de
fluxo livre

Supcrfi
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cdaa aasa

dzaa carnnada
lirmitc

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-31 Caracteristicas da camada limite.

Enquanto o fluxo continua do bordo de ataque para tras, forcas de friccao na camada
limite continuam a dissipar a energia do fluxo dos filetes de ar, diminuindo esse fluxo. A
camada limite laminada aumenta em espessura com relagao a distancia do bordo de ataque
da asa.

A certa distancia do bordo de ataque, o fluxo laminar come¢a um disturbio oscilante
instavel. Uma ondulacao ocortre na camada limite laminar, a qual cresce de modo a tornar-
se mais severa e destruir o suave fluxo laminar.

Dessa forma, uma transicio ocorre quando a camada limite laminar desagrega-se numa
camada limite turbulenta.

O mesmo tipo de transi¢ao pode ser observado na fumaca de um cigarro.
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Primeiramente a cinta de fumagca ¢ suave e laminar, depois revela uma ondulagao definitiva
e, depois, torna-se uma amostra turbulenta de fumaga. Os dispositivos de controle da
camada limite constituem meios adicionais de aumentar o coeficiente de sustentacio de
uma secao.

A fina camada de ar adjacente a superficie de um aerofélio mostra as velocidades reduzidas
pelo efeito do atrito de superficie. Em grandes angulos de ataque, a camada limite sobre a
superficie superior tende a estagnar-se.

Quando isso acontece, o fluxo de ar se separa da superficie e ocorre o estol.

Varios dispositivos de controle da camada limite para aplicacio de alta sustentagdo se
destacam para manter a alta velocidade na camada limite e retardar a separacao do fluxo de
ar.

O controle da energia cinética da camada limite pode ser conseguido usando-se eslates
(aerofdlio auxiliar mével no bordo de ataque da asa) e a aplicag¢ao de sucgao, para retirar o
ar estagnado e recoloca-lo com alta velocidade para fora da camada limite.

Eslotes (figura 13-32) sdao superficies de controle moéveis presas ao bordo de ataque das
asas.

Na posi¢ao fechada eles formam o bordo de ataque da asa. Na posicdo aberta (estendido
para frente) uma fenda ¢ criada entre o eslote e o bordo de ataque da asa. Dessa forma, ar
na forma de alta energia ¢ introduzido na camada limite no topo da asa. Isso é conhecido
como "controle da camada limite".

Em baixas velocidades do ar, isso melhora as caracteristicas de movimentagao, permitindo
que a aeronave seja controlada lateralmente a velocidades abaixo das velocidades normais
de pouso. Controlando-se o ar da camada limite pela suc¢ao na superficie, permite-se que a
asa opere em angulos de ataque maiores.

O efeito das caracteristicas de sustentacao é similar aquele de um eslote, porque o eslote é
essencialmente um dispositivo de controle da camada limite, conduzindo ar de alta energia

para a superficie superior.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-32 Métodos de controlar a camada limite.

O controle da camada limite também pode ser conseguido, direcionando-se o ar sangrado
do motor a alta pressio através de um estreito orificio localizado exatamente a frente, no
bordo de ataque do flape de asa. Isso dirige um fluxo laminar (camadas de ar) sobre a asa e
os flapes, quando estes estiverem abaixados o suficiente para expor o orificio em alta
temperatura. O ar laminar a alta velocidade passando sobre a asa e flapes retarda a
separacao do fluxo (o fluxo de ar sobre um aerofdlio segue o contorno deste aerofélio).

Isso resulta em menor velocidade de estol e permite velocidades de pouso mais baixas.

[l  Referéncia Bibliografica

BRASIL. TAC — Instituto de Aviagao Civil. Divisiao de Instrucao Profissional Matérias
Basicas, tradugao do AC 65-9A do FAA (Airframe & Powerplant Mechanics-General
Handbook). Edicao Revisada 2002.
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D) No Préximo Médulo

No préximo moédulo, vamos tratar das caracteristicas do voo de um helicoptero, os fatores

envolvidos e que se diferenciam dos encontrados nos voos das aeronaves convencionais.

Espero voce!

& Anotacoes
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MODuULO 1Nl

DIFERENGAS ENTRE 0S SISTEMAS DE VOO DAS AERONAVES E DOS
HELICOPTEROS

INTRODUCAO

Caro aluno,

Chegamos ao ultimo moédulo da disciplina. Até aqui enfocamos assuntos pertinentes a
aeronaves convencionais, amplamente utilizadas no transporte de carga e passageiros em
todo o mundo.

Agora vamos nos voltar para as caracteristicas especificas encontradas nas aeronaves
conhecidas como helicopteros e, ao final desde médulo, vocé devera saber as diferengas
entre os sistemas de voo das aeronaves ¢ as peculiaridades especificas dos helicopteros.

Vamos Lal
3.1 FORCAS QUE ATUAM SOBRE UM HELICOPTERO
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Uma das diferencas entre um helicoptero e uma aeronave de asas fixas ¢ a principal fonte
de sustentagao. A aeronave de asa fixa deduz sua sustentagao da superficie de um aerofélio
fixo, enquanto um helicoptero deriva sustentagdo de um aerofdlio rotativo, denominado
rotor.

As aeronaves sio classificadas de asa fixa ou de asa rotativa. A palavra helicoptero vem de

uma palavra grega, significando "asa rotativa".

Weigt

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Forc¢as que atuam Sobre um Helicoptero

Durante qualquer tipo de voo horizontal ou vertical, existem quatro forcas atuando na
sustentagao, na tragao, no peso e no arrasto do helicoptero. Sustentagao ¢ a forga requerida
para suportar o peso do helicoptero. Tracdo € a forga requerida para vencer o arrasto sobre
a fuselagem e outros componentes do helicoptero.

Durante voo pairado, numa condi¢io "sem vento", o plano desenvolvido ¢ horizontal, isto
¢, paralelo ao solo. Sustentagdo e tracao agem em linha reta para cima; peso e arrasto agem
retos para baixo. A soma das for¢as de sustentagao e de tragao tem que igualar a soma das
forcas do peso e tragao, de forma a fazer o helicoptero pairar.

Durante o voo vertical, numa condicao "sem vento", as forcas de sustentacdo e tracao

agem ambos verticalmente para cima. Peso e arrasto agem ambos verticalmente, para baixo.
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Quando sustentacdo e tracdo se igualam ao peso e arrasto, o helicoptero paira. Se a
sustentacao e a tragao sao menores que peso e arrasto, o helicoptero desce verticalmente.
Se sustentagao e tragao sao maiores que peso e arrasto, o helicéptero sobe verticalmente.
Em voos para frente, o plano desenvolvido ¢ inclinado para frente, dessa forma inclinando
a forca sustentagao-tragao para frente.

Essa forca resultante, sustentagdo-tragao, pode ser decomposta em duas componentes
(sustentagao atuando verticalmente e tra¢ao atuando horizontalmente na direcao do voo).
Além disso, para sustentagao e tracao, existe o peso, a for¢a que atua para baixo e o arrasto,
a forca que atua para tras ou forca retardadora de inércia e de resisténcia ao vento.

Em voo reto e nivelado, voo para frente desacelerado, a sustentacao se iguala ao peso ¢ a
tracao se iguala ao arrasto (voo reto e nivelado ¢ o voo com proa e altitude constantes). Se
sustentacao exceder o peso, o helicoptero sobe; se a sustentagao for menor que o peso o
helicoptero desce.

Se a tragdao exceder o arrasto a velocidade do helicptero aumenta; se a tragao for reduzida,
a velocidade diminui. Em voo lateral, o plano desenvolvido ¢ inclinado lateralmente na
direcio do voo, inclinando dessa forma o vetor sustentacio-tracao lateral total.

Nesse caso, a componente sustenta¢ao, ou vertical, ¢ ainda reto para cima, o peso reto para
baixo, porém, a componente aceleracao, ou horizontal, agora atua lateralmente com o
arrasto, atuando para o lado oposto.

No voo para tras, o plano desenvolvido é inclinado para tras, inclinando o vetor
sustentagao-tracao, lateralmente. O componente da tragao ¢ para tras € o componente
arrasto, para frente, exatamente oposto ao voo para frente.

O componente de sustentagao ¢é reto para cima, e o do peso, reto para baixo.

Torque

A terceira lei de Newton estabelece que "para toda acio existe uma reacio igual e oposta'.

Como o rotor principal de um helicoptero gira em uma direcao, a fuselagem tende a girar
na dire¢ao oposta. Essa tendéncia que a fuselagem tem de girar é denominada torque. Uma
vez que o efeito do torque sobre a fuselagem ¢ o resultado direto da poténcia do motor
suprida para o rotor principal, qualquer mudanca na poténcia do motor causard uma
mudanga correspondente no efeito do torque. Quanto maior a poténcia do motor, maior o

efeito do torque.
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Uma vez que ndo haja poténcia do motor, sendo suprida para o rotor principal durante a
autorrota¢ao, nao havera, também, reacio de torque durante a auto-rotagao. A forca que
compensa o torque e proporciona o controle direcional, pode ser produzida por um rotor
auxiliar, localizado na cauda.

Esse rotor auxiliar, geralmente chamado de rotor de cauda ou rotor antitorque, produz
tracdo na direcdo oposta a reacao de torque desenvolvida pelo rotor principal (figura 13-
33).

Pedais na cabine de comando permitem ao piloto aumentar ou diminuir a tra¢io no rotor
de cauda, como necessario, para neutralizar o efeito de torque.

Outros métodos de compensacao do torque e de se prover controle direcional estio
ilustrados na figura 13-33.

A rotagao do rotor principal de um helicoptero atua como um giroscopio. Como tal, ele

tem as propriedades da acao giroscopica, uma das quais, a precessiao.
] bl

Adeta no fluxo do rotor

Torque diferencial
emntre dois rotores

Inclinagao diferencial
d(J 21T pIJXU leE rolores

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisao de Instrugio Profissional

Figura 13-33 Métodos para obtengao do controle direcional

Precessao giroscopica ¢ a acao resultante ou deflexao de um objeto em rotagao, quando
uma forga ¢é aplicada sobre cle.

Essa agao ocorre aproximadamente a 90° na dire¢ao de rotagao, em relagdo ao ponto onde
a forga ¢ aplicada (figura 13-34). Através do uso desse principio, o plano desenvolvido de

um rotor principal pode estar inclinado da horizontal. O movimento no controle ciclico de
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passo, num sistema de rotor de duas pas, aumenta o angulo de ataque de uma das pas do
rotor, resultando na aplicagao de uma for¢a de sustentacio maior nesse ponto, no plano de

rotagao.

Eixo Novo eixo Eixo antigo

A forga é Areagdo A ponta desce aqui A ponta sobe
aplicada aqui ocorre aqui aqui

Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-34 Principio da precessao giroscopica.

Esse mesmo movimento de controle, simultaneamente diminui o angulo de ataque da outra
pa, diminuindo dessa forma a forga de sustentacio aplicada nesse ponto, no plano de
rotacgao.

A pa com o angulo de ataque aumentado tende a subir. A pa com o angulo de ataque
diminuido tende a abaixar. Contudo, devido a propriedade da precessio giroscopica, o
efeito se da em um ponto aproximadamente a 90° ap6s, no plano de rotagao.

Conforme mostra a figura 13-35, o angulo de ataque da pa que recua, é aumentado e o
angulo de ataque da pa que avanga, ¢ diminuido, resultando numa inclinagao do plano, uma
vez que a deflexdo maxima acontece 90° atrasados, quando as pas estdo atrds e na frente
respectivamente.

Nos rotores tripas, o movimento ciclico muda o angulo de ataque de cada pa de forma
apropriada, de maneira que o resultado final seja 0 mesmo. Uma inclina¢do para frente da
ponta do plano quando a maxima troca de angulo de ataque ¢ feita na medida em que cada
pa passa no mesmo ponto no qual os aumentos e diminui¢des maximos ocorrem para o

rotor de duas pas, como mostra a fig. 13-35.

Aplicagio da Resulta em alto
. diminuigéo do passo " Batimento

Rotagéo da pa
otagéo da pa 62




Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-35 O disco do rotor atua como um giroscopio.

Na medida em que cada pa passa pela posicio de 90° a esquerda, ocorre o aumento do
angulo de ataque. Na medida em que cada pa passa pela posicio de 90° para a direita,
ocorre a diminui¢ao no angulo de ataque.

Pelo efeito de precessio giroscopica, a parte traseira do rotor se eleva e a dianteira abaixa.

Assimetria de Sustentagéo

A area dentro do plano desenvolvido por um rotor principal é conhecida como area do
disco ou disco do rotor.

Quando pairando no ar, a sustentacio criada pelas pas do rotor em todas as posi¢oes
correspondentes em torno do disco é igual.

A assimetria de sustentagao ¢ criada pelo voo horizontal ou vento, durante o voo pairado e
¢ a diferenca entre a sustentagdo existente entre a metade da pa avancada da area do disco e
a metade da pa retraida. Na rotacido normal de operagao do rotor e velocidade zero, a

velocidade de rotacdo da ponta da pa é aproximadamente 400 rotagoes.
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Quando pairando numa condigdo sem vento, a velocidade do vento relativo nas pontas das
pas, e em qualquer ponto especifico ao longo da pa, ¢ a mesma através do plano
desenvolvido (figura 13-30).

Contudo, a velocidade é reduzida na medida em que esse ponto se move para posi¢oes
mais proximas do cubo do rotor, conforme indicado na figura 13-36 pelos dois circulos
internos.

Na medida em que o helicoptero se desloca no voo para frente, o vento relativo que passa
por cada pa do rotor se torna uma combina¢do da velocidade de rotagao do rotor e do

movimento para frente, do helicoptero.

Diregao da rotags,,

Pa recuando

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugao Profissional

Figura 13-36 Comparacio das velocidades entre a pa que avanga e a que recua, durante o

voo pairado.

Conforme mostra a figura 13-37, a pa que avanga tem a velocidade combinada da pa, mais
a do helicoptero.

No lado oposto, a velocidade da pa, que recua ¢ a velocidade da pa menos a velocidade do
helicéptero.

E evidente que a sustenta¢ao na pa que avanga na metade do disco do rotor sera maior que
a sustentacao na metade da pa que recua, durante o voo horizontal, ou quando pairando no

vento.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-37 Comparacao das velocidades das pas entre a pa que avanga e a que recua

durante o voo para frente.

Devido a maior sustentacao na pa que avanga, o helicoptero tende a rolagem, a menos que
alguma coisa seja feita para equalizar a sustentagdo durante o voo horizontal, ou quando

pairando no vento.
Angulo de Batimento
No intuito de evitar a assimetria de sustentagao, as pas sao ligadas ao cubo do rotor pela

articulagdao horizontal, a qual permite que as pas se movam no plano vertical, ou seja, para

cima ou para baixo na medida em que elas giram (figura 13-38).

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugido Profissional

Figura 13-38 Acao do angulo de batimento (plano vertical).
No voo para frente, considerando que o passo da pa permanece constante, o aumento de
sustentacdo na pa que avanga, provoca o levantamento da pa, aumentando o angulo de

ataque, uma vez que o vento relativo ird mudar da direcao horizontal para baixo. A reducio
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da sustentagdo na pa que recua causarda a queda da pa, aumentando o angulo de ataque
devido a troca do vento relativo, da diregdo horizontal para a diregdo para cima. A
combina¢ao do angulo de ataque reduzido na pa que avanga e o angulo de ataque
aumentado na pa que recua pela agdo do angulo de batimento tende a equalizar a
sustentacao sobre as duas metades do disco do rotor.

O deslocamento da pa para cima ¢ em consequéncia da forca de sustentagido que tende a
levantar a pa sobre sua articulacio. Na medida em que as pas sobem, elas deixam seu plano
desenvolvido momentaneamente. Em consequéncia, a ponta da pa que esta "batendo" deve
percorrer uma distancia maior. Dessa forma, ela tem que atingir maior velocidade por uma
fracao de segundo, de forma a acompanhar as outras pas.

A agao de batimento da pa cria uma condi¢ao de desbalanceamento, resultando em
vibragdo. Para evitar essa vibragao, bragos de arrasto (figura 13-39) sio incorporados para

permitir o movimento de vaivém no plano horizontal.

Articulagao do
brago de arrasto

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugao Profissional

Figura 13-39 A¢do do brago de arrasto.

Com as pas livres para se movimentarem no eixo de arrasto, uma condi¢aio de
desbalanceamento ¢é criada, uma vez que o C.G. (Centro de Gravidade) nio ird permanecer
fixo, mas sim se mover em volta do mastro. Esse movimento do C.G. causa vibracio
excessiva.

Para amortecer as vibragoes, amortecedores hidraulicos limitam o movimento das pas
sobre o braco de arrasto. Esses amortecedores também tendem a manter o relacionamento
geométrico das pas.

Um rotor que permite o movimento individual das pas em relacdo ao cubo, tanto no plano

vertical quanto horizontal, ¢ chamado de rotor articulado.
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Os pontos de articulagao e direcao do movimento, ao redor da articulagao, estao ilustrados

na figura 13-40.

eixo mudanc¢a de
passo

Articulagiao do
brago de arrasto

Articulagido do
Batimento

Batimento

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-40 Cabega de rotor articulado.

Num sistema bi-pa, as pas batem como uma sé unidade. Enquanto a pa que avanga bate
para cima devido ao aumento de sustentagao, a pa que recua bate para baixo, devido a
reducao da sustentacao. A mudanga no angulo de ataque em cada pa produzida por esse
fato tende a equalizar a sustentagao sobre as duas metades do disco do rotor.

A posi¢ao do controle ciclico de passo no voo para frente, também causa diminuicao do

angulo de ataque na pa que avanga, e um aumento do angulo de ataque na pa que recua.

Formagao de Cones

A formagao de cone (figura 13-41) é uma espécie de dobramento das pas para cima,
causada pela combinacao das forcas de sustentacao e centrifuga. Antes da decolagem, as
pas giram em um plano aproximadamente perpendicular ao mastro do rotor, uma vez que a
forca centrifuga é a maior forga atuando sobre elas.

Quando ¢ realizada uma decolagem vertical, duas grandes forcas estdo agindo ao mesmo
tempo. A forga centrifuga atuando perpendicularmente ao mastro do rotor e a forca de

sustentacao, atuando paralelamente ao mastro.
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Fonte: EAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-41 Cone nas pas.

O resultado da agao dessas duas forgas, é que as pas assumem uma forma conica, ao invés

de permanecerem no plano perpendicular ao mastro. A formagao de cone resulta em um

arqueamento das pas em um rotor semirrigido; em um rotor articulado, as pas assumem

um angulo para cima, através do movimento ao redor da articulagao.

Efeito Solo

Quando um helicoptero esta num voo pairado, proximo ao solo, as pas do rotor afastam o

ar descendente através do disco, com velocidade superior aquela com que ele é capaz de

escapar debaixo do helicoptero. Isso produz um denso colchiao de ar entre o solo e o

helicoptero (figura 13-42).

Large blade tip wort
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Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-42 Efeito de solo.

Esse colchao de ar mais denso ¢ chamado de efeito solo e ajuda na sustentagao do

helicoptero durante o voo pairado. Ele geralmente ¢é efetivo a uma altura de
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aproximadamente metade do diametro do disco do rotor. A aproximadamente 3 a 5 milhas

por hora em rela¢do ao solo, o helicoptero deixa o colchio.

Autorrotagdo

Autorrotagao é o termo usado para a condi¢ao de voo durante o qual nao ha fornecimento
de poténcia do motor, e o rotor principal é acionado apenas pela acio do vento relativo.

A transmissao do helicoptero ou trem de poténcia é projetada, de forma que o motor,
quando para, é automaticamente desengajado do sistema do rotor principal, para permitir
que este gire livtemente na sua dire¢ao original.

Quando a poténcia do motor esta sendo suprida para o rotor principal, o fluxo de ar é para
baixo, através do rotor.

Quando a poténcia do motor nao esta sendo suprida para o rotor principal, ou seja, quando
o helicéptero esta em autorrotacio, o fluxo de ar do rotor é para cima. E esse fluxo de ar
para cima que faz com que o rotor continue girando apés a falha do motor.

A parte da pa do rotor que produz as forcas, que fazem com que o rotor gire, quando o
motor nao estd mais suprindo poténcia para o rotor, é aquela entre aproximadamente 25%
e 70% do raio, a partir do centro. Essa parte é frequentemente chamada de "regido de
acionamento ou de autorrotacao". Forcas aerodinamicas, ao longo dessa parte da pa,
tendem a aumentar a rotagiao delas.

Os 25% da parte interna da pa do rotor, chamada de "regido de estol", opera acima do
angulo maximo de ataque (angulo de estol), contribuindo dessa forma com pouca
sustentacao, porém consideravel arrasto, o qual tende a diminuir a rotagao da pa.

Os 30% para a extremidade da pa do rotor siao conhecidos como "regiao anti auto
rrotativa".

As forgas aerodinamicas nessa regiao resultam numa pequena forga de arrasto, a qual tende
a retardar a por¢ao da ponta da pa. As regides aerodinamicas, como descritas acima, sao
para autorrotagoes verticais.

Durante o voo para frente em autorotagao, essas regioes sao deslocadas através do disco do
rotor para a esquerda. A rotacdo do rotor estabiliza quando as forgas autorrotativas e anti
autorrotativa se equilibram.

A velocidade para frente durante a descida em autorrotagio permite que o piloto incline o

disco do rotor para tras, causando assim um arredondamento suave proéximo ao solo. A
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sustentacao adicional induzida, criada por um volume maior de ar, momentaneamente
retém a velocidade para frente, bem como a descida.

O volume maior de ar atuando sobre o disco do rotor, normalmente aumenta a rotacio do
rotor durante o arredondamento de planeio.

Na medida em que as velocidades para frente e a de descida se aproximam de zero, o fluxo
de ar para cima praticamente cessa e a rotagao do rotor outra vez diminui; o helicoptero se
precipita com uma razdo ligeiramente aumentada, porém ja proximo ao solo e com
velocidade para frente reduzida.

O arredondamento permite que o piloto faca um pouso de emergéncia seguro em lugar

definido.

Eixos de Voo do Helicoptero

Quando um helicéptero faz uma manobra no ar, sua atitude em relacio ao solo se altera.
Essas mudangas sao descritas com referéncia aos trés eixos de voo (figura 13-43): 1)
Vertical (2) Longitudinal e (3) Lateral.

O movimento em torno do eixo vertical produz guinada, uma oscilagio do nariz (ou
mudanga de diregao) para a direita ou para a esquerda. Isso é controlado pelo pedal.

Os diversos métodos de obtencao do controle direcional foram discutidos anteriormente
nessa secao.

O movimento em torno do eixo longitudinal é chamado de rolagem. Esse movimento é
efetuado movimentando-se o controle ciclico de passo para a direita ou para a esquerda. O
controle ciclico de passo ¢ similar a0 manche de uma aeronave convencional. Ele atua por
meio de articulagbes mecanicas (figura 13-44) para mudar o passo de cada pa do rotor

principal durante um ciclo de rotagao.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviacao Civil — Divisao de Instrugao Profissional

Figura 13-43 Eixos de voo.

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-44 Mecanismo de controle do passo ciclico.

A rapidez com que as pas do rotor giram, cria uma area de disco que pode ser inclinada em
qualquer dire¢ao, com respeito a sustentagdo do mastro do rotor.

O movimento horizontal é controlado pela mudanca de direcio da inclinagdo do rotor
principal, para produzir uma forca na direcao desejada.

O movimento em torno do eixo lateral produz o levantamento ou abaixamento do nariz.
Esse movimento ¢ conseguido através do controle ciclico de passo, para frente ou para

tras.
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O controle de passo coletivo (figura 13-45) varia a sustentagdo do rotor principal,
aumentando ou diminuindo o passo de todas as pas a0 mesmo tempo.

Levantando o controle de passo coletivo, aumenta o passo das pas, aumentando dessa
forma a sustentacao.

Abaixando o controle, diminui o passo das pas, provocando uma perda de sustentagao.

Controle de
poténcia

| SN,

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe
Figura 13-45 Mecanismo de controle do passo coletivo.

O controle de passo coletivo é também usado em coordena¢iao com o controle ciclico para
regular a velocidade do helicéptero.
Muitos fatores determinam a sustentagao disponivel na opera¢ao de um helicoptero.

Genericamente falando, o piloto tem comando sobre dois controles.
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Um ¢ o angulo do passo das pas do rotor; o outro ¢ a poténcia entregue para o rotof,
representada pela R.P.M. e pela pressao de admissao.

Controlando o passo das pas do rotor, o piloto pode estabelecer o voo vertical do
helicoptero. Manipulando um comando, uma velocidade constante pode ser mantida,
independentemente do aumento ou da redugao do passo das pas. Esse comando esta
instalado no punho do coletivo, e ¢é operado girando-se o punho. O comando esta
sincronizado com o controle de passo de rotor principal, de tal maneira que um aumento
no passo, aumenta a poténcia, ¢ uma redu¢ao no passo reduz a poténcia. Um sistema de

controle completo de um helicoptero convencional ¢ mostrado na figura 13-46.

3
7 Plato ciclico rotativo

Fonte: FAA - Mechanic Training Handbook-Airframe

Figura 13-46 Sistema de controle de helicoptero convencional.
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3.2 AERODINAMICA DE ALTA VELOCIDADE

O desenvolvimento das aeronaves e dos motores, estio cedendo aos transportes de alta
performance, a capacidade para realizar voos a velocidades muito altas.

Diferencas muito significativas aparecem no estudo da aerodinamica de alta velocidade
quando comparada com a de velocidade mais baixa.

E necessirio, portanto, que as pessoas associadas com a aviacio comercial estejam
familiarizadas com a natureza do fluxo de ar de alta velocidade e com as peculiaridades dos

avides de alta performance.

Conceitos Gerais de Padrao de Fluxo Supersonico

Em baixas velocidades de voo, o ar experimenta pequenas mudangas de pressio, as quais
provocam variagoes despreziveis de densidade, simplificando consideravelmente o estudo
da aerodinamica de baixa velocidade.

O fluxo ¢ dito incompressivel, uma vez que o ar passa por pequenas mudangas de pressao,
sem mudanga significante na sua densidade. Em grandes velocidades de voo, contudo, as
mudancas de pressio ocorridas sio maiores e mudangas significantes na densidade do ar
ocorrem.

O estudo do fluxo de ar em grandes velocidades tem que considerar essas mudangas na
densidade do ar, e tem que considerar que o ar é compressivel, ou que existem efeitos de
compressibilidade.

A velocidade do som é muito importante no estudo do fluxo de ar de alta velocidade além
de variar com a temperatura ambiente. Ao nivel do mar, num dia padrio, a velocidade do
som ¢é cerca de 661,7 n6s (1.224 Km/h).

Na medida em que a asa se desloca através do ar, ocorrem mudancas na velocidade local as
quais criam perturbagdes no fluxo de ar ao redor da asa.

Essas perturbagoes sao transmitidas através do ar a velocidade do som.

Se a asa estiver se deslocando a baixa velocidade, as perturbagdes serdo transmitidas e
estendidas indefinidamente em todas as dire¢es.

Evidéncias dessas perturbagoes sdo vistas no exemplo tipico de fluxo subsonico ilustrado
na figura 13-47, onde o fluxo, ligeiramente para cima, muda de dire¢io bem a frente do

bordo de ataque da asa.
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O fluxo muda de diregio bema frente
do bordo de ataque

uxo de aceleragio Fluxond_e desaceleragao
subsonico

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-47 Exemplo tipico de fluxo subsonico, asa subsonica.

Se a asa estiver deslocando com velocidade acima da velocidade do som, o fluxo de ar a
frente da asa nao sofrera influéncia do campo de pressio da asa, uma vez que as
perturbacbes nao podem se propagar mais rapido que a velocidade de voo, que se

aproxima da velocidade do som.

Uma onda de compressio se forma no bordo de ataque e todas as mudangas de velocidade

c pressio acontecem repentinamente.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisao de Instrugio Profissional

Figura 13-48 Exemplo tipico de fluxo supersonico, asa supersonica.

O fluxo de ar a frente da asa nio ¢ influenciado até que as moléculas de ar sejam
repentinamente desviadas pela asa. Uma evidéncia desse fenémeno é visto no exemplo
tipico de fluxo supersonico mostrado na figura 13-48.

O efeito da compressibilidade nao depende da velocidade do ar, mas do relacionamento
entre a velocidade do ar e a velocidade do som. Esse relacionamento é chamado de nimero

de Mach, e é a razdo entre a velocidade verdadeira do ar e a velocidade do som a uma

altitude particular.
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Os efeitos da compressibilidade nao estao limitados as velocidades de voo a velocidade do
som ou acima desta. Uma vez que qualquer avidao ¢ construido com forma aerodinamica, o
ar acelera e desacelera ao redor dessas formas e alcanca velocidades locais acima da
velocidade de voo. Assim, uma aeronave pode experimentar efeitos de compressibilidade
em velocidades de voo bem abaixo da velocidade do som. Uma vez que é possivel ter
fluxos tanto subsonicos quanto supersonicos na aeronave ao mesmo tempo, ¢ melhor
definir o regime exato de voo. Esses regimes sao definidos como se segue:

(1) SUBSONICO - Voo com nimero de Mach abaixo de 0,75.

2) TRANSONICO - Voo com ntimero de Mach entre 0,75 e 1,20.

(3) SUPERSONICO - Voo com nimero de Mach entre 1,20 e 5,00.

(4) HIPERSONICO - Voo com niimero de Mach acima de 5,00.

Enquanto os nimeros de Mach do voo, usados para definir esses regimes, siao
aproximados, ¢ importante avaliar os tipos de fluxo existentes em cada area. No regime
subsonico, existem fluxos subsonicos de ar em todas as partes da aeronave.

No regime transonico, o fluxo sobre os componentes da aeronave é parcialmente
subsonico e parcialmente supersonico.

Nos regimes supersonico e hipersonico existe fluxo supersonico sobre todas as partes da
aeronave.

Naturalmente, nos voos supersonico e hipersonico, algumas partes da camada limite sdo

subsonicas, porém o fluxo predominante ainda é supersonico.
3.3 DIFERENCA ENTRE 0S FLUXOS SU BSONICO E SUPERSONICO

Em um fluxo subsonico, toda molécula é mais ou menos afetada pelo movimento de todas
as outras moléculas, em todo o campo do fluxo.

Em velocidades supersonicas, uma molécula de ar pode influenciar apenas aquela parte do
fluxo contido no cone Mach, formado atras daquela molécula.

As diferencas peculiares entre os fluxos subsonicos e supersonicos podem ser vistas
melhor, considerando o fluxo de ar num tubo fechado de contragio e expansao, conforme

representado na figura 13-49.
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Figura 13-49 Comparagao dos fluxos subsonico e supersonico através de um tubo fechado.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-50 Fluxos de alta velocidade.

Ao contrario do fluxo subsonico, um fluxo de ar supersonico acelera ao longo de um tubo
de expansio, provocando a rapida queda da densidade do ar, para compensar os efeitos
combinados do aumento de velocidade e aumento da area secional.

Ao contrario do fluxo subsonico, um fluxo de ar supersonico desacelera ao longo de um
tubo de contracao, causando o rapido aumento da densidade do ar, para compensar os
efeitos combinados da queda de velocidade e reducao da area secional.

Para clarear esses pontos fundamentais, a figura 13-50 relaciona a natureza dos dois tipos
de tubos.

Um entendimento das figuras 13-49 e 13-50 é essencial para quem pretende entender os

fundamentos do fluxo supersonico.

77



Exemplos Tipicos de Fluxo Supersdnico

Com fluxo supersonico, todas as mudancas na velocidade, pressao, temperatura, densidade
e direcao de fluxo acontecem repentinamente ¢ em curta distancia. As areas de mudangas
sao distintas, e os fendémenos causadores da mudanca sio chamados de formagoes de
ondas.

Todas as ondas de compressao ocorrem abruptamente e sao dissipadoras de energia.

As ondas de compressao sio familiarmente conhecidas como ondas de choque. Ondas de
expansao resultam na transi¢do de fluxos brandos e, nao sao perdas de energia, como as
ondas de choque. Trés tipos de ondas podem ocorrer num fluxo supersonico: (1) ondas de
choque obliquas (compressaio em angulo inclinado); (2) ondas de choque normais
(compressao em angulo reto); e (3) ondas de expansao. A natureza da onda depende do
numero de Mach, da forma do objeto causador da mudanca de fluxo e da direcao do fluxo.
Um fluxo de ar passando através de uma onda de choque obliqua, passa pelas seguintes
mudancas:

1) O fluxo de ar é diminuido. Tanto o nimero de Mach quanto a velocidade atras da onda
sao reduzidos, mas o fluxo ¢ ainda supersonico.

2) A dire¢ao do fluxo é mudada de forma que ira seguir paralela a nova superficie.

3) A pressio estatica atras da onda é aumentada.

4) A temperatura estatica atras da onda é aumentada (ocorrendo o mesmo com a
velocidade local do som);

5) A densidade do fluxo de ar atras da onda ¢ aumentada;

6) Parte da energia disponivel do fluxo de ar (indicada pela soma das pressoes estatica e
dinamica) é dissipada por conversio em energia calorifica indisponivel. Assim, a onda de

choque ¢ dissipacao de energia.

Onda de Choque Normal

Se um objeto despontado é colocado num fluxo de ar supersénico, a onda de choque
formada ¢é desprendida do bordo de ataque.

O desprendimento da onda também ocorre quando uma borda, ou angulo de meio cone,
excede um valor critico. A figura 13-51 mostra a formagao de uma onda de choque normal,

dos dois casos acima.

78



Sempre que uma onda de choque se forma, perpendicular ao fluxo livre, é chamada normal
(angulo reto), e o fluxo, imediatamente atras da onda, é subsonico. Nao importa quao
intenso o numero de Mach do fluxo livre possa ser; o fluxo diretamente atrds de uma onda
de choque normal ¢ sempre subsonico. De fato, quanto maior o numero de Mach do fluxo
livre supersonico (M) na frente da onda de choque normal, menor o nimero de Mach
subsonico atras da onda. Por exemplo, se M1, for 1,5, M2 sera 0,7; enquanto que se M1 for

2,6, M2 sera apenas 0,5.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugio Profissional

Figura 13-51 Formagao de onda de choque normal com onda desprendida.

Uma onda de choque normal se forma imediatamente na frente de qualquer objeto
relativamente despontado num fluxo de ar supersonico, diminuindo esse fluxo para
subsonico, de forma que o fluxo possa sentir a presenga do objeto sem ponta e, assim, fluir
em volta dele. Uma vez passado o nariz, o fluxo de ar pode permanecer subsonico ou pode
acelerar de novo para supersonico, dependendo da forma do nariz e do nimero de Mach
do fluxo livre.

Uma onda normal pode ser formada quando nao houver objeto no fluxo supersonico.
Acontece que sempre que um fluxo de ar supersonico é diminuido para subsonico, sem
uma troca de direcdao, uma onda de choque normal se forma na fronteira entre as regioes
supersonicas e subsonicas. E, devido a isso, que os avides encontram efeitos de
compressibilidade antes de velocidades sonicas.

A figura 13-52 ilustra a maneira na qual um aerofélio em grandes velocidades subsonicas
tem velocidade de fluxo local supersonica.

Na medida em que o fluxo supersonico local se move para tras, uma onda de choque

normal se forma para que o fluxo possa retornar para subsonico e reunir o fluxo livre
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subsonico no bordo de fuga sem descontinuidade. A transicdo do fluxo subsénico para o
supersonico é branda, e nao ¢ acompanhada pelas ondas de choque se a transi¢ao for feita
gradualmente com a superficie lisa. A transicio do fluxo de supersonico para subsonico,
sem troca de dire¢ao, sempre forma uma onda de choque normal.

Um fluxo de ar supersonico, que passa por uma onda de choque normal, experimenta as

seguintes mudangas:
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugido Profissional

Figura 13-52 Formacao de onda de choque normal sobre um aerofélio num fluxo de ar

supersonico.

1) O fluxo ¢é diminuido para subsonico. O numero de Mach local atrds da onda ¢
aproximadamente igual a reciproca do numero de Mach adiante da onda. Por exemplo, se o
numero de Mach 2 frente de uma onda é 1.25, o nimero de Mach do fluxo atrds da onda é
cerca de 0.8 (mais exatamente 0.81264).

2) A direcao do fluxo imediatamente atras da onda ¢ inalterada.

3) A pressao estatica atras da onda ¢ significantemente aumentada.

4) A temperatura estatica atrds da onda ¢é significantemente aumentada (e, assim, a
velocidade local do som).

5) A densidade do fluxo de ar atras da onda ¢ significantemente aumentada.
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6) A disponibilidade de energia do fluxo de ar (indicado pela soma das pressdes dinamica e
estatica) ¢ significantemente reduzida. A onda de choque normal é muito dissipadora de

energia.

Onda de Expanséo

Se um fluxo de ar for desviado do seu caminho normal, uma onda de expansiao sera

formada.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisao de Instrugao Profissional

Figura 13-53 Formagao de onda de expansio.

O fluxo em uma quina canto, mostrado na figura 13-53, nao causa mudanga brusca, exceto
no préprio canto e, assim, nao é de fato uma onda de choque.

Um fluxo de ar supersonico que passa através de uma onda de expansao, passa pelas
seguintes mudangas:

1) O fluxo supersonico ¢ acelerado. A velocidade e o nimero de Mach atras da onda sao
maiores.

2) A diregao do fluxo ¢ alterada de forma que o fluxo de ar segue paralelo a nova superficie,
uma vez que nao ocorre separagao.

3) A temperatura estatica atras da onda diminui.
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4) A temperatura estatica atras da onda diminui (e com isso a velocidade local do som
diminui).

5) A densidade do fluxo de ar atrds da onda diminui.

6) Uma vez que o fluxo se altera de maneira gradual, ndo ha choque nem perda de energia
no fluxo de ar. A onda de expansao nao dissipa a energia do fluxo de ar.

Um sumario das caracteristicas das trés principais formas de onda encontradas com fluxo

supersonico ¢ mostrado na figura 13-54.
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Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisdo de Instrugido Profissional

Figura 13-54 Caracteristica da onda supersonica.

A figura 13-55 mostra um exemplo de onda para um aerofdlio subsonico despontado
convencional, em um fluxo supersonico.

Quando o nariz é rombo, a onda tem que se desprender e se tornar uma onda de choque
normal, imediatamente a frente do bordo de ataque.

Uma vez que o fluxo atras de uma onda de choque normal é sempre subsonico, o bordo de
ataque do aerofdlio é uma regido subsonica de pressao estatica, temperatura estitica e

densidade muito grande.
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Figura 13-55 Aerofélio subsonico convencional no fluxo supersonico.

Em voo supersonico, a sustentagao zero de um aerofdlio de espessura finita inclui uma
onda de arrasto.

Onda de arrasto ¢ separada e distinta do arrasto devido a sustentagao.

A espessura do aerofdlio tem um efeito extremamente poderoso sobre o arrasto de onda.

O arrasto de onda varia com o quadrado da razao de espessura (espessura maxima dividida
pela corda).

Por exemplo, se a espessura for reduzida pela metade, o arrasto de onda sera reduzido de
trés quartos.

Os bordos de ataque das formas supersonicas tém que ser afilados. Se eles nao forem, a
onda formada préximo ao bordo de ataque serd uma onda de choque normal, separada e
forte.

Uma vez que o fluxo sobre o aerofdlio é supersonico, o centro aerodinamico da superficie
esta localizado aproximadamente a 50% da posicao da corda; isso contrasta com a
localizacao, subsonica do centro aerodinamico, o qual esta préximo da posicao de 25% da
corda.

Durante o fluxo supersonico, todas as mudancas de velocidade, nimero de Mach, pressao
estatica, temperatura estatica, densidade e dire¢io de fluxo, ocorrem repentinamente
através de diversas formas de onda. A forma do objeto, o nimero de Mach e a mudanga de

direcao de fluxo requerida, ditam o tipo e a extensao da onda formada.
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Qualquer objeto em voo subsonico, o qual tenha alguma espessura finita, ou esteja
produzindo sustenta¢ao, tem velocidades locais sobre a superficie as quais sao maiores que
a velocidade do fluxo livre. Assim, a ocorréncia dos efeitos de compressibilidade pode ser
esperada em velocidades de voo que sejam menores que a velocidade do som.

O regime de voo transénico, proporciona a oportunidade para velocidades mistas
(subsonica e supersonica) e justifica os primeiros efeitos significantes de compressibilidade.
Conforme a velocidade de voo se aproxima da velocidade do som, as areas de voo
supersonico se ampliam, e as ondas de choque se movem mais préximas do bordo de fuga.
A camada limite pode permanecer separada ou pode se rejuntar, dependendo muito da
forma do aerofélio e do angulo de ataque.

Quando a velocidade de voo excede a velocidade do som, uma onda de proa aparece
repentinamente na frente do bordo de ataque, com a regiao subsonica atras da onda.

As ondas de choque normais se movem para o bordo de fuga. Se a velocidade de voo
aumentar para qualquer valor supersonico, a onda de proa se movera para mais préoximo do
bordo de ataque, inclinando-se mais para baixo; e as ondas de choque normais do bordo de
fuga se tornam ondas de choque obliquas.

Naturalmente, todos os componentes de wuma aeronave sao afetados pela
compressibilidade, de alguma forma similar aquela dos aerofdlios basicos (empenagem,
fuselagem, naceles, e assim por diante).

Uma vez que a maioria das dificuldades do voo transonico esta associada com a separagio
do fluxo induzido das ondas de choque, quaisquer meios de retardar ou reduzir a separacio
induzida de choque melhoram as caracteristicas aerodinamicas.

Uma configuragao de aeronave pode fazer uso de superficies finas, de pouco alongamento,
com enflechamento, para reduzir a intensidade da divergéncia da for¢a transonica.

Além disso, diversos métodos de controle da camada limite como dispositivos de
hipersustentacao, geradores de redemoinho e assim por diante, podem ser aplicados para
melhorar as caracteristicas transonicas.

Por exemplo, a montagem de geradores de redemoinhos sobre uma superficie pode
produzir altas velocidades de superficie local, e aumenta a energia cinética da camada limite.
Dessa forma, um gradiente de pressio mais severa (ondas de choque mais fortes) seria

necessario para produzir a indesejavel separagao do fluxo de ar.
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Um gerador de redemoinho é um par complementar de aerofdlios pequenos, de baixo
alongamento (pequeno espago em relagao a corda) montado a angulos de ataque opostos
um ao outro, e perpendiculares a superficie aerodinamica.

A fig. 13-56 mostra as caracteristicas dos aerofdlios e dos fluxos de ar de um gerador de
redemoinho.

A exemplo de qualquer aerofdlio, aqueles do gerador produzem sustentacao. Além disso,
como qualquer aerofélio de alongamento especialmente baixo, os aerofélios dos geradores
também desenvolvem turbilhonamentos muitos fortes.

Esses turbilhonamentos provocam um fluxo de ar para fora e para dentro, num caminho
circular em volta das pontas dos aerofélios. Os turbilhonamentos gerados tém o efeito de
arrastar o ar de alta energia da camada limite exterior no ar mais lento que se move junto

do revestimento.

Fluxo de ar
Sustentaciio Sus=sten-
Lag So
Averotolio

Wista superior

5 Ponta do
Borda supcrior -
o 3 turbi o -
da camada limite
r"_"“ I ITRE Tl

Averolfcalio

Fonte: LAC — Instituto de Aviagao Civil — Divisao de Instrugio Profissional

Figura 13-56 Gerador de turbilhonamento na asa.

O comprimento dos vortices (turbilhonamento) é proporcional a sustentacio desenvolvida
pelos aerofélios do gerador.
Os geradores de turbilhonamento se prestam a dois diferentes propositos, dependendo da

superficie aerodinamica na qual ela esta instalada.
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Fileiras de geradores de turbilhonamento, localizadas na superficie superior da asa,
exatamente direcionadas para cima dos ailerons, retardam o principio da divergéncia de
arrasto em altas velocidades, e também ajudam a manter a efetividade do aileron em altas
velocidades.

Em contraste, fileiras de geradores de turbilhonamento instalados em ambos os lados da
aleta vertical direcionada para cima, no leme, proporcionam a separagio do fluxo sobre o
leme durante angulos extremos de guinada, os quais sdo atingidos apenas quando a
aplicacao do leme ¢ retardada apds uma perda de motor em velocidades muito baixas.

Além disso, fileiras de geradores de turbilhonamento colocados no lado inferior (e
ocasionalmente na superficie superior) do estabilizador horizontal, direcionados para o
profundor, evitam a separagao do fluxo sobre os profundores em velocidades muito baixas.
Em suma, geradores de turbilhonamento sobre as superficies das asas, melhoram as
caracteristicas de alta velocidade, enquanto os geradores de redemoinho, sobre as

superficies da cauda, em geral melhoram as caracteristicas de baixa velocidade.

Superficies de Controle

As superficies de controle utilizadas nas operagoes de aeronaves em voo a velocidades
transonica e supersonica, envolvem consideragdes importantes.

Superficies de controle de bordo de ataque podem ser afetadas de maneira adversa pelas
ondas de choque, formadas em voo acima do nimero de Mach critico da superficie de
controle.

Se o fluxo de ar for separado por ondas de choque, a vibracao de pré-estol resultante da
superficie de controle, pode ser muito inconveniente.

A instalacdao de geradores de redemoinho pode reduzir a vibragao de pré-estol causada pela
separacao de fluxo de choque induzido.

Além da vibragao de pré-estol da superficie, a alteragao na distribuigao de pressao, devido a
separacao e localizacao da onda de choque, pode criar alteragdes muito grandes nos
momentos de articulagao da superficie de controle.

Tais mudangas nos momentos de articulagao produzem forgas de controle indesejaveis, as
quais podem requerer o uso de um sistema de controle irreversivel.

Um sistema de controle irreversivel emprega poténcia hidraulica, ou atuadores elétricos,
para mover as superficies de controle. Assim, as cargas de ar desenvolvidas nas superficies

nao podem ser sentidas pelo piloto.
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Adequados retornos devem ser sintetizados pelas molas de retorno "q", contrapesos, e

assim por diante.

3.4 AQUECIMENTO AERODINAMICO

Quando o ar flui sobre qualquer superficie aerodinamica, ocorrem certas reducdes de
velocidade, as quais produzem os correspondentes aumentos de temperatura.

A maior reduc¢ao de velocidade e aumento de temperatura ocorre nos diversos pontos de
repouso da camada limite na aeronave. Naturalmente, menores mudangas ocorrem em
outros pontos da aeronave, porém essas baixas temperaturas podem estar relacionadas ao
aumento da temperatura de impacto no ponto de estagnagio.

Enquanto os voos subsonicos nio produzem qualquer interesse real, voos supersonicos
podem gerar temperaturas suficientemente elevadas, para tornar-se de grande importancia
para a estrutura, sistema de combustivel e grupo motopropulsor.

Temperaturas mais elevadas produzem redugées especificas na resisténcia das ligas de
aluminio e requerem a utilizagao de ligas de titanio e agos inoxidaveis.

Exposi¢oes continuas em temperaturas elevadas reduzem a resisténcia e ampliam os
problemas de falha por desligamento e rigidez estrutural.

O efeito do aquecimento aerodinamico sobre o sistema de combustivel deve ser
considerado no projeto de um avido supersonico. Se a temperatura do combustivel for
elevada para a temperatura de ignicdo espontanea, os vapores de combustivel irdo queimar
na presenca de ar, sem a necessidade de uma centelha inicial ou chama.

O desempenho do motor turbojato é adversamente afetado pela alta temperatura do ar na
entrada do compressor.

O empuxo de saida do turbojato, obviamente ¢ uma funcio do fluxo de combustivel.
Porém, o fluxo maximo permissivel de combustivel, depende da temperatura maxima
permissivel para operacao da turbina.

Se o0 ar que entra no motor ja estiver aquecido, menos combustivel pode ser adicionado, de

forma a evitar que os limites de temperatura da turbina sejam excedidos.
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A | Encerrando a Discliplina

Com este médulo, encerramos a disciplina aerodinamica.
Espero que tenhamos obtido éxito em nossos encontros.

Foi um prazer estar com vocé!

Saudacoes

Prof. Hélio Luis Camoes de Abreu
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