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INTRODUCAO

APRESENTACAO INICIAL

Esta apostila, elaborada para atender o curso de Introducdo as Cargas nas Aeronaves
do Programa de Especializacdo em Engenharia da Empresa Brasileira de Aeronautica —
EMBRAER - tem como objetivo apresentar ao aluno de engenharia mecénica / aerondutica os
conceitos basicos acerca da determinagdo das cargas atuantes sobre aeronaves durante sua
operacgdo. Sua concepcdo € bastante sistematica, ndo se compondo como um livro texto, mas
sim como um roteiro de estudos e uma colecdo de informagdes Uteis para a capacitacdo do
engenheiro de cargas. Por se tratar de uma ferramenta para formag&o e estudo, seu contetido
sofre mudancas e adicionamentos constantes. Novas informag6es sdo acrescentadas a medida
gue novas duvidas sdo apresentadas pelos estudantes que o utilizam. Pode-se observar que
nesta edicdo constam ainda alguns trechos manuscritos, frutos de apresentagdes recentes que

ainda ndo sofreram o processo de editoracao.

Como este material foi desenvolvido especialmente para uma empresa que produz
aeronaves de transporte comercial, procura-se apresentar os conceitos modernos definidos de
acordo com as normas FAR/JAR Part 25. Entretanto, visando melhorar a didatica, todas as
explanagdes abordam, muitas vezes em primeiro plano, os conceitos definidos de acordo com
as normas FAR/JAR Part 23 e JAR-VLA, as quais sdo mais simples e de facil compreenséo.
Deve-se salientar que as normas Part 23 e VLA sdo, na maior parte das vezes, casos
particulares das normas Part-25 e, em geral, apresentam formas simplificadas para o calculo
de cargas, permitindo ao estudante efetuar, sozinho, calculos simplificados com boa preciséo,

mesmo quando aplicados a aeronaves de grande porte.

Como ja se pode observar, o ensino do célculo de cargas em aeronaves esta
intimamente ligado aos instrumentos normativos que regem a producao aeronautica mundial.
Assim, assume-se que 0 conhecimento e a habilidade em consultar e compreender estas
normas deve ser pré-requisito para o leitor deste material. Recomenda-se 0 endereco de

Internet www.risingup.com para consulta as normas FAR.
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Especificamente para o curso ministrado ao PEE-EMBRAER, pode-se apresentar o

seguinte cronograma basico.

Peso e centragem 3 horas-aula | Cargas na asa 6 horas-aula
Diagrama V-n 3 horas-aula | Cargas no solo 4 horas-aula
Manobras 4 horas-aula | Cargas na fuselagem 1 hora-aula

Rajadas 4 horas-aula | Exercicios 7 horas-aula
Cargas nas empenagens 8 horas-aula | Total 40 horas-aula

Aconselha-se ao leitor independente deste material que seja seguindo um cronograma

de estudo proporcional ao apresentado acima.

Como todo ensino de atividade tecnoldgica, a pratica é parte fundamental para o
sucesso do aprendizado. Sendo assim, durante o texto sdo sugeridos uma série de exercicios
que devem ser solucionados para uma perfeita compreensdo e fixacdo dos conceitos
apresentados. Propositalmente, para a solucdo destes exercicios podem ser necessarias
informacdes que ndo constam explicitamente no enunciado do mesmo. Assim, deve fazer
parte das atividades para a resolucao destes exercicios a estimativa de parametros e a pesquisa
de informagdes em outras fontes. Para informagdes sobre as aeronave CEA-308, CEA-309 e
CB-10 Triathlon (todas desenvolvidas pelo Centro de Estudos Aeronauticos da UFMG) pode-

se utilizar o endereco de Internet: www.demec.ufmg.br/cea.

A ENGENHARIA DE CARGAS EM AERONAVES

A funcdo de um engenheiro de cargas dentro de uma empresa de desenvolvimento
aeronautico é ampla e multidisciplinar. Talvez seja o setor de engenharia que mais tenha
interfaces para a execucdo do desenvolvimento do produto. As informagfes necessarias para a
determinacdo das cargas atuantes em uma aeronave sdo provenientes de diversas partes da
empresa, desde setores comerciais até setores técnicos como aerodinamica, desempenho, e
estruturas. Por outro lado, as informacGes provenientes do setor de cargas irdo alimentar
também varios setores da empresa. As atividades do setor de cargas se iniciam ja na fase da

formulacdo conceitual do projeto, onde analises estatisticas e consultas ao conhecimento da
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empresa definem as diretrizes inicias de um projeto, e se estendem até a fase de projeto
detalhado onde todos os setores da empresa trocam informacdes iterativamente até que se
tenha um conjunto de informacdes suficientes em quantidade e precisdo para efetuar a
homologacgéo da aeronave. Em todas estas etapas a multidisciplinaridade do setor de cargas se

destaca em relacdo as outras areas.

A Figura 1 apresenta de forma simplificada a relacdo entre diversos setores de
engenharia de uma empresa aerondutica durante a fase de projeto de uma aeronave. Nesta
pode-se observar o setor de cargas recebendo informag6es sobre aerodinamica, estabilidade,
desempenho e massa, a0 mesmo tempo em que fornece informagdes para o dimensionamento

e 0 projeto estrutural.

Dimensionamento
Estrutural

Aerodinamica
/Propulséo

q).
oT
8O
o

Projeto de
Sistemas

Figura 1 — Relacéo entre setores de uma empresa aeronautica durante a

etapa de projeto

Apesar da importancia dentro do processo de desenvolvimento aeronautico a ciéncia
da engenharia de cargas nunca foi alvo de estudos conceituais e, salvo algumas iniciativas
modestas, nunca foi detalhadamente apresentada na literatura mundial. Particularmente, no
Brasil, ndo se tem noticia de trabalhos que abrangem esta ciéncia de forma global. Esta lacuna
se deve em parte a multidisciplinaridade deste setor, 0 que o torna extenso quando estudado

minuciosamente.
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TITATHE B EE

Figura 2 — Aeronave CEA-308 www.demec.ufmg.br/cea/cea308

Figura 3 — Aeronave CEA-309 www.demec.ufmg.br/cea/cea309
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1 NOCOES BASICAS

Devem ser compreendidos pelo aluno de introducdo as cargas nas aeronaves 0S

seguintes conceitos:
» Tipos de andlises de cargas;
» Sistemas de referéncia;
* Nomenclatura de pesos;
* Nomenclatura de velocidades;
» Fatores de seguranca e de qualidade;

* Regulamentos
1.1 TIPOS DE ANALISES DE CARGAS

1.1.1 ANALISE ESTATICA

Trata-se da analise das cargas atuantes em uma aeronave considerando que ocorre
equilibrio estatico entre as forcas externas aplicadas na aeronave. Deve-se salientar que nédo
necessariamente a aeronave devera estar efetuando v6o reto nivelado para que a analise
estatica de cargas ofereca resultados coerentes. Pode-se ter uma aeronave em manobra com
equilibrio estatico de carregamentos. Na realidade, a restricdo para que ocorra equilibrio

estatico de cargas em uma aeronave € que a mesma se encontre em movimento equilibrado.

1.1.2 ANALISE DINAMICA

A analise dindmica de cargas em uma aeronave trata o problema da variacdo das

cargas ao longo do tempo.
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1.2 SISTEMAS DE REFERENCIA

O sistema de referéncia usual para analise de cargas em uma aeronave é um sistema

cartesiano fixo no centro de gravidade da aeronave, com o eixo x paralelo ao eixo longitudinal

(comprimento) da aeronave, o eixo y paralelo ao eixo transversal (envergadura) e 0 eixo z

paralelo a vertical da aeronave.

1.3 NOMENCLATURA DE PESOS

A industria aerondutica possui uma forma especial de tratar os diversos valores de

peso de uma aeronave em suas diferentes configuracdes. Algumas das nomenclaturas mais

mais importantes sdo:

MTW — Maximum Taxi Gross Weight: peso maximo que a aeronave pode ser

carregada no solo.

MTOW - Maximum Takeoff Gross Weight: peso maximo no inicio da corrida de

decolagem.
MLW — Maximum Landing Weight: peso maximo de pouso.

MZFW - Maximum Zero Fuel Weight: peso maximo que a aeronave pode ser

carregada no solo sem combustivel utilizavel.

OEW - Operating Empty Weight: peso da aeronave sem carga e combustivel

utilizavel.

OEWhnin — Minimum Operating Empty Weight: peso da aeronave sem carga e
combustivel utilizdvel mas com o minimo de equipamento e tripulacdo para véo a

bordo.

1.4 NOMENCLATURA DE VELOCIDADES

Como as velocidades de uma aeronave sdao medidas em relagcdo ao ar, pode-se ter

algumas variacOes, as quais definem as seguintes velocidades:
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Indicated Airspeed: é a velocidade lida pelo piloto no instrumento que

mede a velocidade da aeronave.

e Calibrated Airspeed: é a velocidade que o instrumento de medi¢do da
velocidade deveria realmente indicar, sem os erros de leitura e de indicacéo

do préprio instrumento.

* Equivalent Airspeed: é a velocidade calibrada sem os efeitos de
compressibilidade (que variam com a altitude). E, na esséncia, uma
velocidade ao nivel do mar que provoca a mesma pressdo dinamica que

ocorre na aeronave em suas condig0es de operacao.

e True Airspeed: é a velocidade equivalente sem os efeitos de altitude

(densidade do ar).

M
Leitura do
Instrumento a, p,/28a,M 512
| ¥
correcao erro q
instrumento o 2 e 2
correcao erro compressibilidade (p/2)EAS” o(p./2)TAS
| posicao (CAS,9) ~ 0 0 ~
= |AS = CAS = EAS - ™ TAS
o
o= ﬁ; p, =densidade do ar ASL 0= ﬂ; p, = pressédo atmosferica ASL
P, P,
T .
6=—, T, =temperatura ASL ao = velocidade do som ASL
0
P = pRT o=06

Figura 1 — Converséao entre as diferentes defini¢des de velocidades

Questéo 1

Dado um valor de True Airspeed, calcular a Equivalent Airspeed, em funcdo da

altitude de voo.
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Questdo 2

Pensando em termos subsdnicos e com instrumento perfeitos, porque € vantajoso
informar a velocidade equivalente (Equivalente Airspeed) ao piloto ao inves de informar a

velocidade real (True Airspeed)?

1.41 NUMERO DE MACH

A definicdo classica de Numero de Mach é a relacdo entre a velocidade do ar e a

velocidade do som.

Questdo 3

Tendo em vista as diferentes formas de medir a velocidade do ar, como deve ser feito

o calculo de NUmero de Mach de uma aeronave?

1.5 FATORES DE SEGURANCA E DE QUALIDADE

Tanto os requisitos internacionais que regem o desenvolvimento de aeronaves quanto
as regras internas de uma empresa podem definir fatores de seguranca e/ou de qualidade a
serem introduzidos nas cargas calculadas para efeito de dimensionamento estrutural. Sabendo

da possibilidade de existéncia destes fatores surgem os seguintes conceitos:

e Carga limite (Limit Load): é a carga maxima prevista sob condi¢es normais de
operacdo do componente.

» Carga final (Ultimate Load): é a previsdo de carga minima necessaria para o inicio
de ocorréncia de falhas estruturais no componente que comprometam a sua funcéo.

E o produto da carga limite pelos fatores de seguranca e de qualidade.
E requerido & estrutura suportar (por normatizag&o):

e Carga de teste (produto da carga limite por fatores de seguranca mais brandos, ou
somente fatores de seguranca, sem fatores de qualidade) sem apresentar

deformac®es plasticas permanentes, permanecendo no regime elastico; e
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e Carga final sem apresentar falha estrutural, ou seja, deformacdes plasticas sdo
admitidas desde que ndo comprometam a aeronavegabilidade da aeronave.

1.6 REGULAMENTOS

Toda atividade de desenvolvimento de aeronave é regida por regulamentos nacionais
e/ou internacionais. No Brasil temos os RBHA — Requisitos Brasileiros de Homologacéo
Aeronautica que em sua maioria remetem a requisitos internacionais como o FAR — Federal
Airworthiness Requirements e o JAR — Joint Airworthiness Requirements. O conhecimento

destes regulamentos por um engenheiro de cargas nédo é aconselhavel, é essencial!

Aprenda a ler os regulamentos! Observe a correlagdo entre os regulamentos e a

crescente complexidade entre as categorias.

1.7 ETAPAS DO CALCULO DE CARGAS

A sequliéncia de calculo de cargas sobre uma aeronave pode ser resumidamente

esquematizada conforme apresentado na Tabela 1.

A partir das determinagfes dos regulamentos a respeito das condigdes de velocidade,
aceleracdes e configuracdes de voo, os calculos de cargas devem definir as cargas totais
atuantes na aeronave, as quais poderdo ser decompostas nas diversas parcelas que atuam nos

componentes da aeronave (asa, empenagens, fuselagem, etc).

De posse destes valores de cargas liquidas atuantes sobre cada componente, parte-se
para a decomposicdo dos esforgos atuantes sobre a estrutura da aeronave (esforgos cortantes,
momentos de flexdo, momentos de torcdo, etc.), os quais poderdo ser utilizados para analisar
os efeitos estaticos e dindmicos da estrutura quando sujeita & condi¢do de véo em questdo. A
Figura 2 apresenta a carga de sustentacdo distribuida sobre uma asa, na direcdo da

envergadura e na direcdo da corda.
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Tabela 1 — Etapas do processo de calculo de cargas

Carga total / Condicbes
de V6o

Definicdo das combinagbes de
fatores de carga, velocidades, e
condigdes de voo de acordo o0s
regulamentos.

Carga nos componentes

Determinacdo das cargas em cada
componente da aeronave, de acordo
com as condicBes de operacdes
estabelecidas no item anterior.

Cargas distribuidas

2

—t—

N
[

|

| e
spollers up

| |
0 T
negative maneuver
lers |
a0 b= ] U S -
| negative maneuyer
| | \

Spanwise Station, 2y/b

0 i IS S I NSNS SR T
0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Determinacdo dos esforgos atuantes
na estrutura de cada componente da
aeronave de acordo com as cargas
estabelecidas no item anterior.

Efeitos estaticos

Determinacdo dos efeitos estaticos
das cargas sobre a estrutura de cada
componente da aeronave. Estes
efeitos podem vir a alterar o valor
das cargas distribuidas.

Efeitos Dinamicos

Determinacdo dos efeitos dindmicos
das cargas sobre a estrutura de cada
componentes da aeronave.
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—
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J

INCREMENTAL LIFT

|
%

/\/Il\/\
= E

BASIC LIFT DISTRIBUTION

|
|

i
“INCREMENTAL LIFT DISTRIBUTION
1

Figura 2 — Exemplo das cargas distribuidas sobre uma asa — na direcao

da envergadura e na dire¢éo da corda
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A Figura 3 apresenta os efeitos da carga de sustentacdo distribuida sobre a asa, em
termos de esforco cortante e momento fletor. Nesta figura observa-se também a combinacéo
de cargas sobre uma asa, combinando as cargas de sustentacdo, peso de combustivel, peso do

motor e peso do Tip-Tank.

=L LT N

Figura 3 — Exemplo do calculo das cargas distribuidas sobre uma asa

A Figura 4 apresenta um exemplo de como os efeitos estaticos do carregamento sobre
uma asa podem interferir na determinacdo das cargas atuantes e nas caracteristicas de voo da
aeronave. Na figura da esquerda observa-se como a distribuicdo de sustentacdo sobre a asa
provoca uma deformacdo da mesma, 0 que, por sua vez, altera a forma da distribuicdo desta
carga de sustentacdo. Na figura da direita, observa-se uma breve explicacdo do fendbmeno de
reversdo de comando, no caso, para ailerons. Na ocorréncia deste fendbmeno, a deformacéo da
asa devido aos esforcos de torcdo altera a distribuicdo de pressdo de forma que a atuacdo das
superficies de comando provoca uma resultante na direcdo oposta a esperada, provocando a

inversdo dos comandos.

Centro de Estudos Aeronauticos - Universidade Federal de Minas Gerais 7



Introducao as Cargas nas Aeronaves — Paulo Henriques Iscold Andrade de Oliveira

rigid
——
SO e .
i T :— FLEXIBLE WING Flexible
i rolling
‘ moment ngid
per
aileron ",u' ™\
angle o N\,
~ \
. \
. \
\\ RIGID WING \ A
\ Flexible

?

' i \

| S, I
Airspeed / \

Aileron reversal speed

Figura 4 — Exemplos dos efeitos estaticos das cargas sobre a estrutura

da aeronave
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2 DIAGRAMA DE CENTRO DE GRAVIDADE

2.1 DEFINICAO

Como o peso de uma aeronave pode variar de acordo com sua configuracdo de voo, a

posicdo do seu centro de gravidade também pode varia de acordo com estas configuracgdes.

O diagrama de centro de gravidade € um grafico que determina qual a posi¢do do
centro de gravidade da aeronave, em relacdo a uma referéncia fixa, para cada condicdo limite
de carregamento (configuracdo de voo; carga util), delimitando o envelope do passeio do

centro de gravidade da aeronave.

CENTER OF GRAVITY ENVELOPE

300
280

260 MTY
240 /.._ \\
Té‘ 220 ( MEW -
o doun p~looe|
g 200 lood MZ
£
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180
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. oejf

100 t

0 005 01 015 0.2 025 0.3 0.35 0.4 045 0.5
CENTER OF GRAVITY POSITION, %MAC/100

Figura 1 — Diagrama tipico de passeio do centro de gravidade

2.2 IMPORTANCIA

A posicéo do centro de gravidade de uma aeronave é de extrema importancia para seu

funcionamento, influenciando areas como:

¢ Estabilidade e controle: limitando a posicéo traseira do centro de gravidade

devido a questBes de estabilidade e a posicdo dianteira devido a limitacéo
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de sustentacdo da empenagem horizontal para decolagem (rolamento),

pouso e recuperacdo de manobras.

¢ Desempenho: influenciando na carga da empenagem horizontal e
conseqlientemente na carga da asa, provocando aumento do arrasto
(principalmente induzido) que por sua vez aumenta 0 consumo de

combustivel.
¢ Cargas, sendo:
= Cargas nas asas;
= Cargas nas empenagens, sobretudo horizontais;

= Cargas no trem de pouso: sobretudo na bequilha, limitando a
posicdo do centro de gravidade devido a capacidade de atuacao
da bequilha em manobras no solo.

2.3 DETERMINACAO

A posicdo do centro de gravidade de qualquer corpo, em relacdo a um sistema de
referéncia, é obtida através da relacdo entre o0 momento estatico do corpo em relacdo ao

sistema de referéncia e o peso do corpo.

Assim, a determinacdo da posicdo do centro de gravidade de uma aeronave composta

por diversos componentes, pode ser obtida por:

SW, X

— =l

Xe =~ w
>w,
i=1
Sendo W; o0 peso de cada componente, x; a posi¢do do centro de gravidade de cada
componente em relacdo ao sistema de referéncia, e Xcg a posicdo do centro de gravidade da

aeronave em relacdo ao sistema de referéncia.
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O problema de se determinar o envelope de passeio do centro de gravidade, isto e,
os limites extremos do centro de gravidade para cada valor de peso da aeronave, deve ser

tratado de acordo com o seguinte algoritmo:
¢ Escolher um sistema de referéncia arbitrario;

¢ Determinar o peso minimo de operacdo e a posi¢do correspondente do

centro de gravidade;

¢ Determinar as posicdes avancadas do centro de gravidade pela adicdo, um a
um, dos pesos de itens de carga Util ao peso minimo de operacdo (iniciar
pelos itens mais & frente), plotando em um grafico a relacdo entre o peso da
aeronave e a correspondente posicao do centro de gravidade;

¢ Determinar as posigdes traseiras do centro de gravidade da mesma forma

iniciando-se, desta vez, pelos itens mais posteriores.

Assim, é possivel determinar o envelope de passeio do centro de gravidade da
aeronave e compara-lo ao envelope de passeio PERMITIDO do centro de gravidade,
determinado pelo conjunto de restri¢cdes impostas pelas diversas areas que sao afetadas pela
variacdo da posic¢édo do centro de gravidade (especialmente, estabilidade e controle).

2.3.1 POSICAO DO CENTRO DE GRAVIDADE EM RELAGAO A CORDA MEDIA AERODINAMICA

Geralmente a posicdo do centro de gravidade de uma aeronave € referenciada em
relacdo a uma porcentagem da corda média aerodinamica, sobretudo porque esté informacéo é

bastante explicativa sobre os aspectos de estabilidade e controle®.

Assim, para referenciar a posicdo do centro de gravidade da aeronave em relagéo a

corda média aerodindmica da mesma, deve-se fazer:

! Os limites da posicdo do centro de gravidade de uma aeronave em relacdo & sua corda média
aerodindmica que atendem os aspectos de estabilidade e controle possuem valores bastante comuns entre

diversos tipos de aeronaves.
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Sendo xCG|E a posicdo do centro de gravidade em porcentagem da corda média
aerodinamica, X.; a posi¢do do centro de gravidade da aeronave em relacdo ao sistema de
referéncia, x. a posicdo do bordo de ataque da corda média aerodinamica em relagdo ao

sistema de referéncia e T o valor da corda média aerodinamica.

2.3.2 EXERcCICIO1

Determine o peso vazio (empty weight), o peso vazio operacional (operating empty
weight), o peso vazio operacional minimo (minimum operating empty weight), o peso maximo
zero combustivel (maximum zero fuel weight) e o peso maximo da aeronave CEA307 CB10
Triathlon.

Determine a posicdo do centro de gravidade da aeronave para as diversas

configuracOes citadas acima.

¢ Corda média aerodinamica 1.205m

¢ Posi¢do do bordo ataque da corda média aerodinamica 1.593m

Tabela 1 — Componentes da fuselagem

Parte Peso [kq] Braco [m]
F1 14.00 1.53
F2 18.00 2.28
F3 14.00 3.15
F4 8.00 3.88
F5 6.00 4.63
F6 4.00 5.35
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Tabela 2 — Componentes da aeronave

Descrigdo Peso [kg] | Braco [m]
Spinner 0.92 0.29
Hélice 5.00 0.29
Silencioso e Tubos de escapamento 4.50 0.67
Cobertura do Motor 5.70 0.85
Trem de Pouso - Bequilha 12.96 0.92
Berco do motor 2.00 0.93
Bomba auxiliar de combustivel 0.50 1.22
Parede de Fogo 2.34 1.24
Cilindros de Freio 0.50 1.33
Controle do motor 1.50 1.48
Radio 3.00 1.64
Instrumentos 4.25 1.67
Linha de Combustivel 0.46 1.74
Péra-brisa 2.50 1.78
Tanque de Combustivel 9.00 1.81
Asa 55.00 2.00
Isolamento Acustico 1.00 2.10
Controles 15.00 2.15
Trem de Pouso Principal 30.24 2.28
Assentos 1.00 2.49
Almofadas 1.00 2.49
Cintos de Seguranca 1.00 2.49
Canopy 6.00 2.36
Empenagem Horizontal 7.28 5.31
Empenagem Vertical 4.60 5.59
Fiacdo Elétrica 0.50 1.20
Motor Lycoming 104.50 0.72
Bateria e Suporte 12.00 1.18
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Tabela 3 — Equipamentos de v60

Descricdo Peso [kgf] | Braco [m]
Piloto - 2.36
Passageiro - 2.36
Bagagem 22.00 3.01
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Figura 2 — Aeronave CEA307 CB10 Triathlon
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2.3.3 EXERcCICIO 2

* J(m)

0,587 1,683 (0B 220 2413

Figura 3 — Posi¢cdo dos componentes da aeronave — carga util

Determinar o envelope de passeio do centro de gravidade para a aeronave apresentada

na Figura 3, sendo:
¢ Corda média aerodindmica - C

¢ Pos. BA. Corda média aerodinamica - X=

¢ Peso vazio

¢ Posicdo do centro de gravidade com peso vazio
¢ Combustivel minimo

¢ Oleo minimo

¢ Combustivel

1.295m

1.502m

2414.AN

1.708m

25.9litros

3.8litros

AVGAS 100
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Tabela 4 — Parcelas variaveis

Peso Min. | Peso Max. Braco
Componente 1 | Aeronave vazia 2414.1N 2414.1N 1.708 m
Componente 2 | Combustivel 116.9N 313.7N 2.413 m
Componente 3 | Oleo 35.6N 35.6N 0.589 m
Componente 4 | Piloto 445.0N 756.5N
1.683 m
Passageiro 0 756.5N
Componente 5 | Bagagem 0 356N 2210 m

Tabela 5 — Envelope do passeio do centro de gravidade

Posicédo do CG.
NUmero Descricdo do peso W[N] X[m] W.X X[m] Y%cma

1 peso vazio 24141 1.7 4123.3

2 combustivel minimo 166.9 2.4 402.7

3 oleo 35.6 0.6 21.0

4 piloto leve 445.0 1.7 748.9

5 peso minimo de operacdo 3061.6 5295.9 1.7 17.6
6 piloto 311.5 1.7 524.3

7 peso parcial (5+6) 3373.1 5820.2 1.7 17.3
8 passageiro 756.5 1.7 1273.2

9 peso parcial (7+8) 4129.6 7093.4 1.7 16.7
10 bagagem 356.0 2.2 786.8

11 peso parcial (9+10) 4485.6 7880.1 1.8 19.7
12 combustivel méximo 146.8 2.4 354.2

13 peso total 4632.4 8234.3 1.8 21.3
5 peso minimo de operacdo 3061.6 5295.9 1.7 17.6
14 combustivel maximo 146.8 2.4 354.2

15 peso parcial (5+14) 3208.4 5650.1 1.8 20.0
16 bagagem 356.0 2.2 786.8

17 peso parcial (15+16) 3564.4 6436.9 1.8 23.5
18 passageiro 756.5 1.7 1273.2

19 peso parcial (17+18) 4320.9 7710.1 1.8 21.8
20 piloto 311.5 1.7 524.3

21 peso parcial (19+20) 4632.4 8234.3 1.8 21.3
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Figura 4 — Passeio do centro de gravidade

Confeccione o grafico de passeio do centro de gravidade referenciando as posi¢oes do

centro de gravidade em relacdo a corda média aerodinamica da aeronave.

Determine o passeio vertical do centro de gravidade da aeronave.

2.3.4 EXERCICIO3

Verifique se o passeio do centro de gravidade da aeronave EMB-110 Bandeirante, nas
diversas possibilidades de carregamento atende os limites impostos pelo envelope de passeio

permitido do centro de gravidade, inclusive para pouso e decolagem, sendo:

Peso basico (OEW) 3427.0kg
Corda média aerodindmica 1.950m
Centro de gravidade vazio em relacdo a estacdo 0 (no solo) 5.9598m
Posicao dos tripulantes em relacdo a estagédo 0 2.76m
Peso méaximo de decolagem 5600kg
Peso maximo de pouso 5300kg
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Tabela 6 — Parcelas variaveis

Referéncia: 28% da corda média aerodinamica
Peso Min. | Peso Max. | Brago [m]
Componente 1 | Tripulantes 50kg 172kg 3.24
Componente 2 | Bagagem Trip. 0 30kg 2.46
Componente 3 | Passageiros 1-2 200kg 1.94
Componente 4 | Passageiros 3-4 0 200kg 1.18
Componente 5 | Passageiros 5-6 0 200kg 0.41
Componente 6 | Passageiros 7-8 0 200kg -0.35
Componente 7 | Passageiros 9-10 0 200kg -1.11
Componente 8 | Passageiros 11-12 0 200kg -1.88
Componente 9 | Bagagem Pax. 0 240kg -3.56
Componente 10 | Combustivel 42kg 1342kg -0.35

EMB-110

Figura 5 — Distribuigéo dos assentos da aeronave EMB-110 Bandeirante
Variacdo do momento devido ao recolhimento dos trens de pouso:

¢ Plano de referéncia na estacéo 0 -116kg.m

Caso os carregamentos ultrapassem os limites da aeronave, determine as restri¢coes de

carregamento necessarias.
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Figura 6 ;.Envelope do passeio permitido do centro de gravidade
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3 DIAGRAMA V-N

3.1 FATORES DE CARGA

O corpo ilustrado na Figura 1 representa um sistema com comportamento ndo-inercial.

Figura 1 — Sistema nao-inercial

O sistema ndo inercial, quando sofre a acdo de forcas externas (Fi, F, ... Fp), é
acelerado. Esta aceleracdo, medida em relacdo a um sistema inercial, pode ser escrita de

acordo com a Segunda Lei de Newton para cada eixo de coordenada, como:

Define-se entdo, como fator de carga, a relagé@o entre esta aceleracéo e a aceleracdo da
gravidade:
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Logo, para voo reto nivelado, veja Figura 2 (a), tem-se:

> F,=T-D=0

n 0

=£=
“Tw

]
N
I
—

n, -L comoL=W n, =1
w
L X
R‘ ""\.
T
-0
D
W
(@) (b)

Figura 2 — Forcas atuantes em uma aeronave em voo reto nivelado (a) e

em curva (b)
Ja para voo em curva, veja Figura 2 (b),

Lcos@=W O I= L Wl# 0
cos@

ou seja, em curvas o fator de carga vertical da aeronave sera sempre maior que 1. Esta
observacao € bastante importante para os ensaios em v00 por ser a Unica forma de manter a

aeronave por um grande intervalo de tempo com fator de carga vertical maior que 1.
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3.2 COEFICIENTE DE SUSTENTACAO E DE FORCA NORMAL

3.2.1 FORCAS AERODINAMICAS E SEUS COEFICIENTES

Por convencao, as forcas e 0s momentos aerodinamicos sdo escritos como o produto
da pressdo dinamica do escoamento, uma dimensdo de referéncia e um coeficiente

aerodinamico, sendo:
1 5 1 )
R:qESBDR:E,oW B[C, M=qB0, =§pw 3 OLC,,

Onde R denota uma forca, M um momento, g a pressdo dinamica, S uma area de
referéncia, | um comprimento de referéncia, Cg e Cy 0s coeficientes aerodinamicos de forca e

momento, respectivamente.

A éarea e o comprimento de referéncia variam de acordo com o corpo que se esta
analisando. Por convencao, para asas, a area de referéncia € a area em planta e 0 comprimento

de referéncia € uma corda (geralmente a corda média aerodinamica).

T :% Ic(y) dy (corda média geométrica)
0

Os coeficientes aerodinamicos dependem da forma do corpo e das caracteristicas do

escoamento. Para asas, dependem, entre outros, de:

¢ Da forma do perfil (incluindo a presenca e a deflexdo de superficies de

comando e de hiper sustentacéo);
¢ Da forma em planta da asa
¢ Da qualidade de fabricacdo da asa;

¢ Do angulo de ataque do escoamento;
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¢ Do Numero de Reynolds do escoamento;
¢ Do Numero de Mach do escoamento.

Para sustentacdo, arrasto e momento em aeronaves, tem-se:

L:%pWZESEDL
1 w2
DZE,OEV [Sl:q:D

M :%pNZESE:ECM

3.2.2 SUSTENTACAO E FORCA NORMAL

Por definicdo, a forca de sustentacdo € a componente da resultante aerodindmica na
direcdo ortogonal a direcdo que o escoamento incide sobre o corpo, ou seja, a forca de
sustentacdo é sempre normal a velocidade do escoamento incidente. A forca de arrasto, por
sua vez, é a componente da resultante aerodinamica paralela a velocidade do escoamento

incidente.

Entretanto, para efeito de andlise de cargas, € interessante trabalhar com forca normal
(ortogonal ao eixo longitudinal da aeronave) ao invés de forca de sustentagdo, pois o sistema
de coordenadas usado é fixo na aeronave e, assim, os fatores de carga sdo descritos em

relacdo aos eixos deste sistema:
nW=qls[C,

Assim, é necessario efetuar a conversao entre estes dois coeficientes. Em termos do

angulo de ataque do escoamento, pode-se escrever:
N = L[¢osa + D 8ina
Ou, em termos de coeficientes:

C, =C,  [Bosa +C, L$ina
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Assim, quanto maior o angulo de ataque da aeronave, maior serdo as diferencas entre

os coeficientes de sustentacdo e de forca normal. Entretanto, uma comparacdo entre estes

coeficientes para duas aeronaves distintas, em diversas configuracdes de voo, apresentada na

Tabela 1, mostra que as diferencas existentes sdo, em geral, inferioresa| |, levando a

acreditar que a relagéo:

L=N=C,  =C,

E: [ |verdadeira [ falsa
Tabela 1 - Comparacao entre coeficientes de sustentacéo e de forca
normal
Aeronave | Cond. V6o a CL Cob Cn Diferenca
A MO0,4 11,5 1,24 0,165
A M 0,78 6,0 0,94 0,095
A F 40° 20,0 3,40 0,640
B M 0,45 11,0 1,09 0,076
B M 0,80 7,0 0,84 0,097

3.2.3 COEFICIENTE DE SUSTENTAOCAO MAXIMO

Toda asa, quando submetida a um escoamento com angulo de ataque excessivo,

apresenta regides de descolamento do escoamento que impedem a geragdo de sustentagéo.

Assim, o angulo de ataque onde se observa a ocorréncia do descolamento do escoamento é

chamado angulo de estol e o coeficiente de sustentagdo associado a este angulo é chamado

coeficiente de sustentacdo maximo. Estes valores (angulo e coeficiente) sdo determinados em

ensaios de tunel de vento e corrigidos para a aeronave em tamanho real. Mesmo assim, s6 sao

conhecidos com precisdo apds 0s ensaios em voo da aeronave real.

O coeficiente de sustentacdo maximo da aeronave deve levar em consideracdo a

sustentacdo da empenagem horizontal necessaria para manter a aeronave equilibrada nesta

condicdo de v6o, assim:
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Clow =C +C,

L max L max |WB

onde C denota o coeficiente de sustentagdo maximo do conjunto asa-

L max |WB
fuselagem e C.; o respectivo coeficiente de sustentacdo na empenagem horizontal para
garantir o equilibro de arfagem da aeronave. Utilizando as equacdes de equilibrio estatico da

aeronave em voo nivelado horizontal, tem-se:

C :C +[CLmax

L max L max |WB

(CG - 0-25) + CMO.ZS] Gf(l
t

Conhecendo-se o coeficiente de sustentagdo maximo da aeronave, com o centro de
gravidade a 25% da corda de referéncia da asa, como € possivel calcular o coeficiente de

sustentagdo maximo da mesma aeronave para outras posi¢oes do centro de gravidade?

3.2.4 EFEITOS DO NUMERO DE MACH

Devido a ocorréncia de ondas de choque geradas pela combinacdo de elevados
numeros de Mach e a aceleracdo do escoamento no extradorso das superficies de sustentacao
(asa e empenagem horizontal) pode-se dizer que, em geral, o coeficiente de sustentacdo
méaximo de uma aeronave diminui com o aumento do nimero de Mach. Esta variacdo pode
ser obtida através de ensaios em tunel de vento e correcOes feitas através da experiéncia

adquirida em projetos anteriores.

Observa-se também que, para nimeros de Mach elevados, ocorrem efeitos de buffet*
na empenagem horizontal com o aumento do angulo de ataque, podendo limitar a operacdo da

aeronave.

Ensaios em vbdo permitem investigar estes efeitos e obter o valor do coeficiente de

sustentacdo maximo da aeronave, sem e com ocorréncia dos efeitos de buffet.

! Entende-se por buffet aerodinamico algum efeito que dé a impress&o ao piloto de que a aeronave esta
recebendo rajadas de escoamento. Em geral é ocasionado por descolamento do escoamento ou pelo surgimento
de ondas de choque.
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Figura 3 — Efeito do Numero de Mach no coeficiente de sustentagdo

maximo da aeronave

3.2.5 CALCULO DA VELOCIDADE DE ESTOL

A velocidade de estol de uma aeronave deve ser obtida da relagéo:

v, = 2nW
pl:$ [CNmax

Como ja foi visto, o coeficiente de forca normal da aeronave, em geral, ndo varia

linearmente com o NUmero de Mach, tornando complexa a resolucao desta equacao.

A solucdo deste problema pode ser obtida através do uso de graficos que relacionam o
Numero de Mach da aeronave com a relacdo entre o peso da aeronave, o fator de carga em
VOO e a razdo de pressdo da altitude de voo (Figura 3).
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Figura 4 - Relacdo entre a capacidade de sustentacdo maximae o

NUmero de Mach da aeronave

3.2.6 COEFICIENTE DE SUSTENTAGCAO NEGATIVA MAXIMO

Estes coeficientes sdo geralmente determinados através do uso de tdneis de vento.

Entretanto, na préatica, pode-se utilizar:

Sendo a constante k entre 0.6 e 1.0. A constante k so tera valor 1.0 se a perfilagem da
aeronave for totalmente simétrica. Por outro lado, quanto mais camber haver na perfilagem da

aeronave (sobretudo da asa) mais proximo de 0.6 sera a constante k.

3.3 VELOCIDADES ESTRUTURAIS

As velocidades utilizadas para o calculo estrutural da aeronave sdo definidas por

normas?, sendo:

3.3.1 VELOCIDADE DE CRUZEIRO — V¢

A velocidade de cruzeiro, do ponto de vista estrutural, é determinada atendendo os

requisitos normativos, de forma a englobar a velocidade méxima desejada em operacao

2 http:/iwww.risingup.com/fars/info/
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normal com flapes recolhidos. Assim, a aeronave em operacdo comercial normal ndo deve

ultrapassar esta velocidade, seja em cruzeiro, subida ou descida.

O paragrafo 335(a) das normas aeronduticas determina os requisitos para a

determinacéo desta velocidade.

3.3.2 VELOCIDADE DE MERGULHO —Vp

A velocidade de mergulho, do ponto de vista estrutural, é a velocidade méaxima que a

aeronave pode alcangar em mergulho.

O paragrafo 335(b) das normas aeronduticas determina o0s requisitos para a

determinacéo desta velocidade.

3.3.3 VELOCIDADE DE MANOBRA —Vx

Velocidade de manobra, segundo o paragrafo 335(c) das normas aeronauticas, é

definida como:

_ZDthaxwv
A opBBIT

N max

Podendo ser interpretada como a velocidade necessaria para que a aeronave atinja seu
fator de carga maximo sem estolar. De fato, até 1956 era esta a definicdo de velocidade de
manobra. Entretanto, com o advento das aeronaves a jato, em grandes altitudes o coeficiente
de forca normal maximo da aeronave sofre efeitos da compressibilidade (buffet), e esta
definicdo de velocidade de manobra deixa de fazer sentido. Assim, 0s representantes das
industrias e 0 FAA decidiram manter a forma de calcular a velocidade de manobra, mas sua
definicdo passou a ser: a velocidade méxima na qual o piloto pode defletir uma superficie de
comando até sua deflexdo maxima. Esta deflexdo pode ser feita apenas uma vez, em apenas

um sentido, sem introduzir efeitos oscilatorios.

3.3.4 VELOCIDADE DE FLAPES

As velocidades de uso de flapes sdo de grande importancia para o projeto estrutural de

uma aeronave devido a enorme influéncia que esta tem no dimensionamento das estruturas de

Centro de Estudos Aeronauticos - Universidade Federal de Minas Gerais 28



Introducao as Cargas nas Aeronaves — Paulo Henriques Iscold Andrade de Oliveira

atracamento, suporte e comando destas superficies de hipersustentacdo. A determinagéo
destas velocidades baseia-se, sobretudo, na tentativa de evitar que ocorra o estol da aeronave

durante a transicdo de uma posicao de flape para outra.

Antes de 1953, como era comum que as aeronaves possuissem apenas duas posi¢oes

de flape, os critérios para a determinacao das velocidades de uso de flape eram:
V. =1.4 [V, Para flape recolhido e peso maximo de pouso.
ou Ve =1.8V; para flape de pouso e peso maximo de pouso, a que for maior.

Em 1961 a condicdo de flape recolhido foi substituida por uma condicdo de flape de

decolagem, tornando:
V. =1.6 [V Para flape de decolagem e peso méaximo de decolagem.
ou Ve =1.8V para flape de pouso e peso maximo de pouso, a que for maior.

Sendo estas as definicBes béasicas utilizadas pelos regulamentos atuais, em seus

paragrafos 335(e) para a definicdo da velocidade de flape.

Tabela 2 — Exemplo de velocidades de flape para aeronave FAR Part-25

Fla Total Fla Main Fla Aft Fla Slat .
SelecFior Angle P Angle P Anglep Position Speed | Altitude EAS
Position (deg) (deg) (deg) (deg) (m) (m/s) | (KTS)
1 10 5 5 15 Vf; 0 - 6096 [128.6| 250
2 20 10 10 15 Vi, 0 - 6096 |120.9| 235
3 32 20 12 15 Vi; 0 - 6096 | 105.5| 205
4,5 32 20 12 25 Vi,s |0 - 6096 [102.9| 200
6 50 35 15 25 Ve [0 - 6096 | 95.2 | 185

3.3.5 VELOCIDADE DE RAJADA — Vg

Entende-se como velocidade de rajada a velocidade prevista para que ocorra a maxima
intensidade de rajada durante a operacdo da aeronave. Sua definicdo deve ser feita de acordo

como o paragrafo 335(d) das normas aeronauticas.
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Nos tempos anteriores as aeronaves a jato esta velocidade era sempre definida como a
intersecdo da linha de rajada maxima com a linha de forca normal méxima da aeronave.
Entretanto, com os efeitos da compressibilidade foi necessario entdo utilizar uma equacao

empirica para determinar a velocidade de rajada.

K, U, Vela

Vg =V, |1
B min Sl\/ + 498[&\/\//8)

Onde K, denota o fator de alivio de carga (paragrafo 335(d)), Urs a velocidade de
referéncia de rajada (ft/s eas), V¢ a velocidade de cruzeiro de projeto (keas), Vs a velocidade
de estol para a condicdo de peso em questdo (keas), a a inclinagéo da curva de coeficiente de

forca normal da aeronave (rad™), W o peso da aeronave (Ibf) e S a area alar da aeronave (ft?).

3.3.6 VELOCIDADE DE PENETRACAO EM AR TURBULENTO — Vgra

A velocidade de penetracdo em ar turbulento trata-se da velocidade que o piloto deve
estabelecer na aeronave quando uma regido bastante turbulenta é encontrada ou anunciada, de

forma a minimizar a chance de se ultrapassar os limites de carga definidos para a aeronave.

Esta velocidade deve ser definida de acordo com os pardgrafos 1517 das normas

aeronauticas.

A determinacdo desta velocidade deve ser feita de forma consistente com 0s outros
limites de velocidade da aeronave. Por exemplo: em grandes altitudes esta velocidade nao
deve ser muito baixa de forma a prevenir a ocorréncia de estol inadvertidamente devido a
presenca da rajada. Em geral para altitudes onde as velocidades sdo referenciadas em numero
de Mach o limite de penetracdo em ar turbulento também é definido como um NUmero de

Mach e a diferenca de 35 ktas, sugerida pelo paragrafo 1517(3) ndo é mais utilizado.

As aeronaves que sofrem esta restricdo, em geral, sdo providas de um indicador de
velocidade que também indica esta limitacdo. Este indicador, conhecido como Barber Pole,
indica, para a altitude de vdo, a velocidade maxima de operacdo da aeronave e a velocidade

de estol. Assim, a velocidade de penetracdo em ar turbulento deve ser uma velocidade
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intermediaria entre estes dois limites. A altitude onde estes limites coincidem é comumente

conhecida como Coffin Corner.

Tabela 3 — Exemplo de velocidades de penetracdo em ar turbulento

para aeronaves FAR Part-25

Aeronave Vra [Kias] Mga
Boeing 737 280 0.7
Boeing 747-400 290-310 0.82-0.85
Boeing 757 290 0.78
Boeing 767 290 0.78
Douglas DC-10 280-290 0.80-0.85

3.3.7 VELOCIDADE DE ESTOL

A velocidade de estol da aeronave é um valor utilizado para a determinacdo de
diversas outras velocidades, sendo entdo de extrema importancia para o projeto estrutural da

aeronave.

Suas estimativas sdo calculadas, através das informagcbes provenientes do
departamento de aerodinamica, para diversas configuracdes de véo, isto é: com e sem flape,
com trem estendido e com o trem recolhido, com poténcia ou sem poténcia. Em seguida,

durante os ensaios em v0o0, estes valores estimados séo verificados e corrigidos.

O paragrafo 103 das normas aeronduticas define velocidade de estol. J& o paragrafo
201 destas normas define o procedimento para demonstracdo desta velocidade nos ensaios em

v0o0.
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Design Speeds - EAS vs. Altitude

14000 -

Ma = Mc = 0.820
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2000 4
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Equivalent Airspeed (m/s)

Figura 5 — Velocidades estruturais em funcdo da altitude (EAS).

Design Speeds - Mach vs. Altitude
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Figura 6 — Velocidades estruturais em funcdo da altitude (Mach).

3.4 FATORES DE CARGA

O parégrafo 337 das normas aeronduticas determina os limites de fator de carga para a

construgdo do diagrama V-n.
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Tabela 4 — Fatores de carga maximos para aeronave FAR Part-25

Mass configuration

Positive load factor

(Nz+)
Mass CG Flap Flap Flap Flap Flap Flap
(k) (%mac) | Selector 0| Selector 1 | Selector 2 | Selector 3 | Selector 4,5 | Selector 6
All 2.50 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00
Mass configuration Negatlv(eNI;)_a)ld factor
Mass CG Flap Flap Flap Flap Flap Flap
(k) (%mac) | Selector 0| Selector 1 | Selector 2 | Selector 3 | Selector 4,5 | Selector 6
All -1.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

3.5 DIAGRAMA V-N

Os regulamentos, em suas sub-partes C, regulamentam as condi¢des de resisténcia que

a aeronave deve ter para cada combinacdo de velocidade e fator de carga, através da

construcdo do Diagrama V-n.

Estes fatores de carga podem ser devidos tanto a manobras quanto a rajadas

(turbuléncias).

351

DIAGRAMA DE MANOBRA

As fronteiras do diagrama de manobra sdo®:

¢ Fronteira Esquerda: depende das caracteristicas da aeronave, sobretudo

quanto aos limites de forga normal e peso.

¢ Fronteira Direita: depende dos limites de velocidade de mergulho da

aeronave e de velocidade de uso de flape.

® A qualquer altitude as fronteiras do diagrama podem ser limitadas pela ocorréncia de buffet.
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¢ Fronteiras Superior e Inferior: dependem dos limites de fator de carga de

manobra da aeronave.

Este envelope de deve ser também calculado para as configuracdes de véo com a

utilizacdo de flape, obedecendo as regulamentacbes impostas pelo paragrafo 345 das normas

aeronauticas.
V-n Diagram - MLW
Retracted Flaps
3.00
1 Flap lever 0 / Om 2.50
1| ----Flap lever0/3048m .
2.50 5 T —r -
L1 Flap lever 0 / 6096m ! : [
1| -----Flap lever0/7800m : ! [ 1
2.00 7| _..__ Flap lever 0 /8805m ! i o
] o -Flap lever 0/10363m I i o
1.50 {| .--a---Flap lever 0/12497m , ‘ [
] | : [
1 i i [
1.00 ! : L
N 1 H I [
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Figura 7 — Diagrama de manobra para aeronave FAR Part-25 com
flapes recolhidos e Peso Maximo de Pouso (MLW)
V-n Diagram - MLW
Extended Flaps
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Figura 8 — Diagrama de manobra para aeronave FAR Part-25 com

flapes estendidos e Peso Mé&ximo de Pouso (MLW)
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3.5.2 DIAGRAMA DE RAJADA

O diagrama de rajada é determinado de acordo com os fatores de carga de rajada
calculados para as velocidades Vg, V¢, Vp. Assim, suas fronteiras sdo definidas através de
linhas que ligam o ponto de velocidade zero e fator de carga unitario até as referidas

velocidades e seus respectivos fatores de carga de rajada.

O procedimento tradicional para calcular estes fatores de carga, ainda utilizado no
regulamento FAR Part-23, foi reescrito e substituido pela obrigatoriedade de uma analise
dindmica no regulamento FAR Part-25. Assim, de acordo com o FAR Part-25 ndo € mais
necessaria a construcdo de um diagrama V-n de rajada, conforme era previsto anteriormente

pelo paragrafo 333(c).

3.6 EXERcCIcCIOS

3.6.1 EXERcicIO1

Determinar o diagrama V-n de manobra e de rajada da aeronave CEA-308 para suas

diversas condicdes de operagéo.

Figura 9 - Trés Vista da aeronave CEA-308
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3.6.1.1 ESPECIFICACOES DA AERONAVE

Dimensoes e areas

Envergadura 576 m
Comprimento da fuselagem 4.86 m
Altura da cabine 0.80 m
Largura da cabine 0.55m
Altura da empenagem vertical 1.20m
Envergadura do empenagem horizontal 1.73m
Area alar 4.74 m?
Area da empenagem horizontal 0.75 m?
Area da empenagem vertical 0.41 m?
Alongamento 7.00
Enflechamento na espessura maxima (40% da corda) 0°
Incidéncia na raiz da asa 0°
Torcéo geométrica 0°
Diedro 0°
Perfis

Raiz da asa NACA 66, - 215

Ponta da asa

NACA 65; - 415

Empenagem vertical

NACA 64, - 012

Empenagem horizontal

Deflexdes das superficies de controle

NACA 64, - 012

Ailerdo 30° para cima
20° para baixo
Flaps 45° para baixo
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Leme 30° para o lado direito
30° para o lado esquerdo
Profundor 30° para cima

Desempenho

Velocidade de estol

20° para baixo

c/ flaps: 83 Km/h

s/ flaps: 100 Km/h

Velocidade de cruzeiro 307 Km/h
Velocidade maxima 355 Km/h
Raz&o de subida maxima 6.67 m/s
Relacgdo de planeio méxima 17/1
Corrida de pouso 155 m
Corrida de decolagem 200 m
Alcance (@ 170 km/h) 3627 km
Autonomia (@ 210 km/h) 6.3 h
Pesos

Peso Vazio 175 kg
Carga util 125 kg
Peso total 300 kg
Peso combustivel 43 kg
Carga alar maxima 63.3 kg/m?
Fatores de carga limite +6.0/-3.0
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Grupo motopropulsor

Motor ROTAX 532
Poténcia (SAE) 64 HP a 6500 rpm
Peso 54 kg

Relacéo peso / poténcia 0.84 kg/hp

Relacgdo poténcia / peso 1.18 hp/kg

Consumo médio 20 I/h

Hélice CEA/Madeira 50X70
Numero de pas 2

Diametro 1.27m

3.6.1.2 VELOCIDADE DE CRUZEIRO (V¢)

A velocidade de cruzeiro de uma aeronave pode ser estabelecida seguindo o0s
requisitos apresentados pelo paragrafo JAR-VLA 335(a).

1. A velocidade de cruzeiro ndo pode ser menor que 2.4./(M (g i/S

Para o presente caso tem-se que:

V. >2.4,/(3000.81)/4.74 = V. >59.80 m/s = 215.0 km/h

2. A velocidade de cruzeiro ndo deve exceder 90% da velocidade méaxima

nivelada

Para o presente projeto, dos Céalculos de Desempenho, tem-se que a velocidade

maxima nivelada é de 98.6 m/s, assim:

V. <0.9098.9 = V. <88.74 m/s = 319.5 km/h

Adotar-se-a entdo, para 0 presente projeto, como calculado no capitulo "Célculo de

Desempenho':
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Vc =85 m/s =306 km/h

3.6.1.3 VELOCIDADE NUNCA EXCEDIDA EM MERGULHO (Vp)

A velocidade Nunca Excedida em mergulho de uma aeronave pode ser estabelecida
seguindo os requisitos apresentados pelo paragrafo JAR-VLA 335(b).

1. A velocidade nunca excedida em mergulho ndo deve ser menor que 125% da

velocidade de cruzeiro

Para o presente caso tem-se:
Vg >1.250V. = V, >106.3 m/s = 382.6 km/h

2. A velocidade nunca excedida em mergulho ndo deve ser menor que 140% do
limite inferior estabelecido para a velocidade de cruzeiro (JAR-VLA 335 (a)-
1).

Para o presente projeto, este limite seria:
Vp >1.4 0V i, = Vp >83.7 m/s = 301.4 km/h
Adotar-se-a para o presente projeto entdo:
Vp =106 m/s = 382 km/h
3.6.1.4 VELOCIDADE DE MANOBRA (Va)

A velocidade de manobra de uma aeronave pode ser estabelecida seguindo os
requisitos apresentados pelo paragrafo JAR-VLA 335(c).

1. A velocidade de manobra ndo deve ser menor que st/ﬁ, sendo Vs a

velocidade de estol sem flapes com a aeronave em peso de projeto e n o fator

de carga maximo definido para o projeto.

Para a presente aeronave, a velocidade de estol nesta configuragéo foi
determinada no capitulo "Definicdo da perfilagem e area da asa", sendo igual a 27.8
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m/s (100 km/h). O fator de carga maximo a ser utilizado (ver comentarios posteriores)
é de 6.0 (categoria acrobatica). Desta forma, tem-se que:

V, >27.8V6 = V, >68.2 m/s = 245.2 km/h

2. A velocidade de manobra ndo deve exceder a velocidade de cruzeiro.
Tem-se entdo que:

Va <Ve =V, <85.0mis

Desta forma, adotar-se-4, para o presente projeto:

Va =68.2 m/s =245.2 km/h

3.6.1.5 VELOCIDADE MAXIMA DE OPERACAO COM FLAPES

A velocidade méxima de operacdo com flapes pode ser estabelecida seguindo os
requisitos apresentados pelo paragrafo JAR-VLA 345(b).

A velocidade maxima de operagdo com flapes deve ser maior que 1.4V, ou 1.8V

sendo Vs a velocidade de estol sem flapes e Vs a velocidade de estol com flapes.
Para o presente projeto, estas velocidades sdo Vs = 27.8 m/s e Vs = 23.6 m/s.
Desta forma, a velocidade méxima de operacdo com flapes sera:

Ve =42.5 m/s = 153 km/h

3.6.1.6 FATORES DE CARGA DE MANOBRA

Os requisitos JAR-VLA indicam que os fatores de carga de manobra minimos para
aeronaves que se enquadram em suas especificacoes sdo de +3.8 e -1.5 (JAR-VLA 337) e que

qguando em operacdo com flapes o limite de carga maximo sera de 2.0 (JAR-VLA 345 (a)1).

Entretanto, para operagdes acrobéticas este requisito propde que os fatores de carga
sejam +6.0 e -3.0 (JAR-VLA Al13 Tabela 1).
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Desta forma os fatores de carga de manobra para a presente aeronave serao:

n=+6.0;-3.0
3.6.1.7 FATORES DE CARGA DE RAJADA

Os fatores de carga de rajada pode ser calculados segundo o requisito JAR-VLA

(JAR-VLA 341) segundo a seguinte expressao:

%pB/@[IKg U, 5
(M)

n=1+

08810, _

sendo: Kq o fator de alivio de rajada igual a K = 53+
3+

mg o fator de massa da aeronave igual a p, = % e:

Uge a velocidade de rajada

O valor de "a" (variacdo do coeficiente de sustentagdo da aeronave com o angulo de
ataque da mesma), deve ser um valor médio. Do capitulo "Calculos Aerodindmicos" tem-se

que:

CL a

para velocidade de 35 m/s 0.8267 | 10.89 ° (0.19006 rad)

para velocidade de 100 m/s 0.1013 | -0.53 ° (-0.00925 rad)

Desta forma:
a [03.6395 rad™
Assim:

= 20{300/4.74)  _ 33.80
1.225[0.84 (3.6395
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- 0.88(33.80 _ ..
5.3+33.80
141,225V [3.6395 0.7607 (U ,, [3.74

=1+
=i (3009.81)

=1+0.00273V (U,

Os requisitos JAR-VLA impdem que tais fatores devem ser calculados para duas
condicdes de voo; (i) em velocidade de cruzeiro e (ii) em velocidade nunca excedida em
mergulho. Sendo que as velocidades de rajada devem ser de 15.24 m/s para v6o em
velocidade de cruzeiro (JAR-VLA 333 (c)li) e 7.62 m/s para vbo em velocidade nunca
excedida em mergulho (JAR-VLA 333 (c)1ii).

Para o presente projeto os fatores de carga devido a rajada serdo entdo conforme a
Tabela 5:

Tabela 5 - Fatores de carga devido a rajada

n= 45364
Velocidade de cruzeiro V =85 m/s Uge = 15.24 m/s

n =-2.5364

n= 3.2050
Velocidade de mergulho V=106 m/s | Ug =7.62m/s

n =-1.2050

3.6.1.8 CuRVAS DE VOO0 com COEFICIENTE DE SUSTENTAGAO MAXIMO

As curvas de vbo com coeficiente de sustentagdo maximo séo obtidas de:

nDNzL:%p[SB/ZEBL

L max

n_p[sstZ[c
2[W
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Desta forma, ter-se-a duas situacOes a serem consideradas: (i) voo sem flape e (ii) voo

com flape. Do capitulo "Determinacio da Perfilagem e Area da Asa", tem-se que:

CLmaxhimpo = 1-312 e CLmx|fape =1-809

Assim, ter-se-a:

2
n| | _ 0.1250[4.74[V- 11.312 — 0.00129 (/2
limpo 21300
2
n| _ 0.12514.74 [V~ [1.809 — 0.00178 V2
flape 20300

3.6.1.9 DIAGRAMA V-N

O diagrama V-n da presente aeronave sera entdo conforme a Figura 10.

Fator de carga - n

)a
L)
i

Envelope limite de
R manobra .
e Evelope limite combinado

Figura 10 - Diagrama V-n
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3.6.2 EXERCICIO 2

Determinar o diagrama V-n de manobra e de rajada da aeronave EMB-312 Tucano

(acrobatico) com flape e trem de pouso recolhido, voando ao nivel do mar:

¢ Maximum Takeoff Weight 3175kg
¢ Maximum Landing Weight 2800kg
¢ Maximum Zero Fuel Weight 2050kg
¢ Empty Weight 1870kg
¢ Velocidade de estol com 1800kg 60kias
¢ Velocidade de estol com 3200kg 80kias
¢ Envergadura 11.14m
¢ Areaalar 19.40m?
¢ Velocidade de cruzeiro @ 10000ft 222kias

Verificar os resultados obtidos com o item 335(4) do regulamento.

3.6.3 EXERcCIicIO 3

Apresentar, sobre um diagrama V-n qualquer, os efeitos da altitude e da

compressibilidade do ar sobre suas fronteiras.
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4 MANOBRAS

4.1 MANOBRAS SIMETRICAS - ARFAGEM

Entende-se por manobras simétricas: Manobras que acontecem em relagdo ao eixo
transversal o avido, fazendo com que somente a sustentacédo e o angulo de arfagem sofram

variacgoes.
As consideracdes principais sdo:
* A velocidade e o niUmero de Mach ndo se alteram durante a manobra;

» Perturbagdes de rolagem e guinada da aeronave sdo desprezadas ou assumidas

como nulas durante a manobra.

4.1.1 CARGASDE EQUILIBRIO

Condicoes de equilibrio sdo aquelas nas quais a aceleracdo de arfagem da aeronave é
desprezivel ou considerada nula. Desta forma observa-se que a aeronave nao precisa estar
voando reto e nivelada para que esteja em condicao de equilibrio. Sendo assim, condic6es de
vO0 que aparentemente sdo manobras podem ser analisadas sobre o ponto de vista de

equilibrio, por exemplo:
* Wind-up turn, mesmo que a aeronave esteja sujeita a uma aceleracéo lateral;

» Roller-coaster (montanha russa) maneuver, desde que a aceleracdo de arfagem seja

pequena.

4.1.1.1 EQUACOES DE EQUILIBRIO

Admitindo que as forgas normais e axiais na aeronave sdo iguais as forcas de
sustentacdo e arrasto, respectivamente, e considerando 0os momentos aerodinamicos da

aeronave como sendo a soma do momento aerodindmico da aeronave sem empenagem
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horizontal mais 0 momento da empenagem horizontal, pode-se escrever as equacdes de
equilibrio de forgas verticais e momentos para uma aeronave em voo equilibrado, de acordo

com o diagrama de corpo livre apresentado na Figura 1.

L+L, =nW

Ivlo.zs +nzW D(a +an Ba = Lt D(t - Dt Ht _Mt _Teng Be

Figura 1 — Diagrama de corpo livre da aeronave em equilibrio Lomax(199)
Definindo as seguintes relacdes:
x, =(CG -0.25)c,

nwW
L,=L+L =nW=C, =——
qls,

M5 =Cyozs [ LB, [E,

Pode-se escrever a forca na empenagem horizontal em termos dos coeficientes

aerodinamicos como:

M, +D, &, +T,, [Z W [z
L =[(C0-028J0,, # 0y 7 e s TR R T TR

t Xt
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Sendo que o ultimo termo da equacao pode ser desconsiderado pois sua contribuicao
para a determinacdo da forca na empenagem horizontal é minima. Este fato pode ser

observado na comparacdo apresentada na Tabela 1.

Tabela 1 — Comparacéo entre as cargas de equilibrio calculadas pela
equacao completa e a equacao simplificada

Condicao Manobra positiva Manobra negativa Manobra positiva
CG dianteiro CG dianteiro CG traseiro

n, 2.5 -1.0 2.5

WIlb] 297000 297000 324000
xd[in] 1000 1000 1000

Solucéo simplificada
L[lb] -38000 -12000 32000
L[Ib] 780500 -285000 778000
Solucéo completa
L[lb] -35350 -16120 31850
L[Ib] 777750 -280880 778150
M[105in.1b] 2.75 -4.12 -0.15
Comparacédo
Lsimpiificada/ L completa 1.004 1.015 1.000

4.1.1.2 EXEMPLO

Calcular os coeficientes aerodinamicos da aeronave com as seguintes caracteristicas,

durante o voo equilibrado com fatores de carga verticais iguaisa 1, +6 e -3.

Tabela 2 — Coeficientes aerodinamicos da asa

a,[°] Ciw Cow Chac
13.6 1.34 0.161 -0.015
8 0.97 0.062 -0.015
4 0.66 0.032 -0.015
0 0.32 0.014 -0.015
-4 0.02 0.011 -0.015
-8 -0.30 0.022 -0.015
-12 -0.62 0.041 -0.015
-17 -0.96 0.098 -0.015
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Asa retangular, corda de 1.295m, envergadura de 7.53m, torcdo aerodindmica nula,

perfil NACA 4415, torcdo geométrica nula, incidéncia de 2°.

Coeficiente de arrasto da aeronave com excecdo da asa (aplicado no centro

aerodinamico do conjunto asa-fuselagem):
Cy +C, =0.033
Momento de arfagem da aeronave sem a empenagem horizontal, em relacéo a 0.25c,:

Cps = —0.0007 +0.0022 [&1[°]

A posicdo do centro aerodindmico da asa (conjunto asa-fuselagem) e do centro
aerodinamico da empenagem horizontal, em relacdo ao centro de gravidade da aeronave, sdo

definidas de acordo com a Tabela 3.

Tabela 3 — Posicéo dos centros aerodinamicos — em relacédo ao centro de

gravidade da aeronave

Posicao A Posicdo B
CG dianteiro CG traseiro
Xu -0.09m -0.022m
Zy -0.153m -0.171m
Xt 3.348m 3.235m

Para resolver este problema é conveniente alterar a equacdo de equilibrio para que a
mesma seja referenciada em relagdo ao centro de gravidade da aeronave (pois os bragos sao
fornecidos em relacéo ao centro de gravidade), assim:

|jw _CMac II_CMf II)

xwh

Czt :i(-'-czw D(W +C
Xt

Sendo:

C,, =C_cosa+C,sena
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C,,=—C_ sena+C,cosa
Substituindo os valores de coeficientes de arrasto e momento, bem como os bragos,
tem-se:
1 (CL cosa + (CD +Cpy )sena)&w +(—CL sena + (CD +Cpy )cosa)ﬁw
X, “Chac € —Cyy [
c 1 (C_cosa +(C, +0.033)sena)k, +(-C, sena +(C, +0.033)cosa) (2,
X, ~(~0.015)1.295 - (- 0.0007 +0.0022a ) [1.295

Para a posicdo A do centro de gravidade tem-se:

(C, cosa +(C, +0.033)sena) [{- 0.09)
=1 +(-C, sena +(C, +0.033)cosa) [{~0.153)

o
3348 _ (-0.015)1.295 - (- 0.0007 +0.00220) [1.295

Para a posicdo B do centro de gravidade tem-se:

(C_cosa +(C, +0.033)sena){-0.022)
+(-C_ sena +(C, +0.033)cosa ) [{-0.171)
~(~0.015)1.295 - (- 0.0007 +0.0022a) [1.295

Czt = i
3.23

O resultados destas equacdes sdo apresentadas na Tabela 4, na

Tabela 5, na Figura 2, e na Figura 3.

Tabela 4 — Resultados — Coeficientes aerodindmicos

aw a CL Co Chmiac Cot oV Cototal Chtotal
13.6 11.6 1.34 0.161 -0.015 0.033 0.02482 0.194 0.00982
8 6 0.97 0.062 -0.015 0.033 0.0125 0.095 -0.0025
4 0.66 0.032 -0.015 0.033 0.0037 0.065 -0.0113
0 -2 0.32 0.014 -0.015 0.033 -0.0051 0.047 -0.0201
4 -6 0.02 0.011 -0.015 0.033 -0.0139 0.044 -0.0289
8 -10 -0.3 0.022 -0.015 0.033 -0.0227 0.055 -0.0377
-12 -14 -0.62 0.041 -0.015 0.033 -0.0315 0.074 -0.0465
-17 -19 -0.96 0.098 -0.015 0.033 -0.0425 0.131 -0.0575
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Tabela 5 — Resultados — Coeficientes aerodinamicos de equilibrio

Cz(diant.) Cz(tras.) Cy¢(diant.) C(tras.) C_q(diant.) Cq(tras.)
-0.0365 -0.00893 -0.03576 -0.00874 1.304242 1.331257
-0.02492 -0.00526 -0.02478 -0.00523 0.94522 0.964767
-0.01534 -0.00219 -0.01533 -0.00219 0.644672 0.657808
-0.00344 0.002809 -0.00343 0.002808 0.316567 0.322808
0.008672 0.009041 0.008625 0.008992 0.028625 0.028992
0.022686 0.017056 0.022342 0.016797 -0.27766 -0.2832
0.038212 0.02696 0.037077 0.026159 -0.58292 -0.59384
0.05641 0.039454 0.053337 0.037305 -0.90666 -0.9227
1.5 0.2
1.25
T 0.15
1 2
@
g 0.75 01 ¢
O o
8 =
§ 05 1005 ©
[2] =
a3 0.25 g
[} -’ 0 E
E 0 T 8
% %]
5 -0.25 - T+ -005 g
3 5
- - i3]
o 05 T01 %
-0.75 . o
T -0.15
-1 .
-1.25 -0.2
-20.0 -15.0 -10.0 -5.0 0.0 5.0 10.0 15.0 20.0

Angulo de ataque [°]

‘ Sustentagdo Asa —@— Arrasto Asa —— Arrasto Total Momento Total

Figura 2 — Coeficientes aerodindmicos da aeronave
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15 0.06
1.25
1 4004
©
& 0.75 .
O [
g . 1002 EZ
g g 8
2 0.25 88
@ 40 e e
s 0 . 8%
2 025 - 5L
2 10025 E
S -05 1 3
-0.75 1 + -0.04
-1 -
-1.25 -0.06

-20.0 -15.0 -10.0 -5.0 0.0 5.0 10.0 15.0 20.0

Angulo de ataque []

\ Cla - Posicédo A Cla - Posicdo B =« Czt - Posicdo A - Czt - Posicdo B

Figura 3 — Coeficientes aerodinamicos de equilibrio da aeronave

EXERCICIO

Efetuar os calculos para os outros fatores de carga e analisar as diferencas entre 0s

resultados obtidos e os resultados apresentados.

Repetir este exercicio fazendo os calculos sem corrigir as forgas de sustentagdo e
arrasto para forgas normais e axiais e comparar os resultados obtidos com os resultados

apresentados aqui.

41.2 EQUACOES DE MOVIMENTO DE ARFAGEM
Assumindo que:
» A velocidade da aeronave permanece constante ao longo da manobra e;
» A altitude da aeronave permanece constante ao longo da manobra.

Tem-se que as equacBes de movimento de translacdo ao longo do eixos z e de rotacdo

em relagdo ao eixo y da aeronave, sdo:
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Z=Z,0M0+Z,0+Z.0+2Z,0,
6=M, Aa+M G +M,B+Mj3,
sabendo que:

7 =V(a-8)= An, :w

tem-se:

4= [ZGAG +(V +Zé)@+z&6eJ
(V _Zd)

0=M,Aa+M,0+M,0+Mj5,

que podem ser solucionadas numericamente (por exemplo, pelo método de diferencas
finitas), a partir das derivadas de estabilidade da aeronave, de forma a determinar o time-
history do fator de carga na aeronave e outros parametros como: angulo de arfagem,
velocidade de arfagem e angulo de ataque.

A maior dificuldade de resolver este sistema de equacdo nao € o desenvolvimento de
sua solucdo, sobretudo numérica, mas sim, a determinacdo dos coeficientes aerodindmicos e

de estabilidade necessarios. Para tanto, recomenda-se a seguinte bibliografia:
Etkin, B., “Dynamics of Flight Stability and Control”’, Wiley and Sons, New York, 1959.

Pearson, H.A., “Derivation of Charts for Determining the Horizontal Tail Load Variations
with any Elevator Motion”, NACA Report 759, November, 1942,

Pearson, H.A.”, McGowan, W.A., Donegan, J.J., “Horizontal Tail Loads in Maneuvering
Flight””, NACA Report 1007, February, 1950.

4.1.3 ARFAGEM ABRUPTA NAO CORRIGIDA

A norma FAR-Part 25 em seu paragrafo 331(c) especifica que a aeronave deve ser

submetida a uma manobra de arfagem abrupta néo corrigida quando voando na velocidade de
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manobra (V,). Esta manobra trata-se da deflexdo maxima do profundor na velocidade de
manobra, sem retornar o comando a posic¢ao neutra. Deve-se considerar os limites de forca do
piloto para promover esta manobra, bem como os limites de deflexdo do profundor. As cargas
que ocorrem na aeronave apos a execucdo da manobra que excedam os limites de fator de

carga néo devem ser consideradas.

O Part 25 especifica somente que o comportamento dindmico da aeronave deve ser
analisado para a determinacdo das cargas na empenagem horizontal. Outros requisitos, como
0 JAR-VLA e o Part 23 além de preverem a execugdo desta manobra também oferecem
artificios para a determinacdo destas cargas sem a necessidade de efetuar a analise dindmica

do movimento.

A questdo que fica ainda indefinida é a forma do movimento do profundor durante a
execucdo da manobra. Dos ensaios em voo de diversas aeronaves de transporte a jato
observou-se que 0 movimento do profundor ocorre de acordo com uma curva em S, isto é no

inicio e no final da manobra a variacédo de deflexdo em relacdo ao tempo tendem a zero.

Na realidade do céalculo de cargas, dois tipos de deflexdo de profundor podem ser

utilizadas:
* Tipo rampa
* Tipo exponencial

Exemplos de analise de arfagem abrupta ndo corrigida com deflexdo do profundor do
tipo rampa e exponencial séo apresentadas na Figura 4 e na Figura 5.
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Figura 4 — Resposta da aeronave
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Figura 5 — Cargas na empenagem horizontal
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Durante a anélise da Figura 4 e da Figura 5 deve-se observar:

Diferencas entre os resultados para deflexdo do profundor tipo rampa e tipo

exponencial, sobretudo na carga da empenagem horizontal.

» Defasagem entre a ocorréncia do fator de carga maximo e a carga maxima na

empenagem horizontal.

» Coeréncia entre a ocorréncia da carga maxima na empenagem horizontal e

aceleracao de arfagem maxima.

» Coeréncia entre 0 aumento do angulo de ataque da asa e o fator de carga da

aeronave.

4.1.4 ARFAGEM ABRUPTA CORRIGIDA

A norma FAR-Part 25 em seu paragrafo 331(c) especifica que a aeronave deve ser
submetida a uma manobra de arfagem abrupta corrigida quando voando em velocidades entre

a velocidade de manobra (Va) e a velocidade de mergulho (Vp).

Esta manobra trata-se da deflexdo do profundor, de forma racional, até alcancar (sem
exceder) o fator de carga maximo da aeronave estabelecido no paragrafo 337. Esta deflexdo
(racional) ocorre, na maioria das vezes, através de um perfil senoidal, sendo o retorno da
deflexdo do profundor do ponto de maxima deflexdo extremamente importante para que nédo
se ultrapasse o fator de carga maximo da aeronave. Apds a obtencdo do fator de carga
méaximo da aeronave o profundor deve defletir de forma a levar a aeronave novamente a

condicdo de véo equilibrado.
Em geral a deflexdo do profundor deve ser da forma:
9, =9, senwt

onde &, denota a deflexdo do profundor; & a deflexdo do profundor necessaria para
obter o fator de carga maximo e w a razdo de deflexdo do profundor que deve ser igual a

freqliéncia natural ndo amortecida do movimento de arfagem de corpo rigido de curto periodo
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da aeronave, mas nao menor que (rv,)/(2V, ), onde Ve e Va séo a velocidade de anlise e a

velocidade de manobra, respectivamente.

A frequéncia natural ndo amortecida do movimento de arfagem de corpo rigido de

curto periodo, em termos das derivadas aerodinamicas da aeronave pode ser escrita como:

\/[ZQMGJ
W, = -M,
i

Um exemplo de analise de arfagem abrupta corrigida com deflexdo do profundor do

tipo senoidal é apresentado na Figura 6 e na Figura 7.

Defl.Prof.[°]/Ang.Atq.[°]
Acel.Arf.[rad/s?|/Vel.Arf.[rad/s]

0.0 0.4 0.8 1.2 1.6 2.0 2.4 2.8 3.2

Tempo[s]

—& Defl.Prof. @ Ang.Atg.Asa Ang.Atq.E.H. =& Acel.Arfagem Vel.Arfagem

Figura 6 — Resposta da aeronave
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Figura 7 — Cargas na aeronave

Além de ser necessario atingir o fator de carga maximo da aeronave, as normas, em
seus paragrafos 331(c)(2) determinam um valor minimo de aceleracdo de arfagem que a

aeronave deve sofrer durante este tipo de manobra.

Sendo para acelera¢do positiva (nariz para cima):

- 39n,(n, -1.5)
Vv

e

E para aceleracdo negativa (nariz para baixo):

5o 26n,(n, —1.5)
Vv

e

Tanto a necessidade de alcancar o fator de carga maximo quanto estas aceleragdes de
arfagem podem nédo ser atendidas caso a configuracdo do projeto ndo permita tais condicdes

de voo durante este tipo de manobra.
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4.2 MANOBRAS DE ROLAMENTO

As manobras de rolamento sdo manobras assimétricas envolvendo a aplicacdo das
superficies de controle lateral para promover o rolamento da aeronave ao longo do seu eixo x.
De acordo com os regulamentos, paragrafo 349, as manobras de rolamento devem ser
associadas a fatores de carga verticais e o acoplamento entre 0 movimento de rolamento e de

guinada pode ser desprezado para a analise de cargas.

level flight ref

HBro11 ail, sp /
\—/ Mro11 damping

Figura 8 — Forcas atuando em uma manobra de rolamento Lomax(199)

4.2.1 FATORESDE CARGA

Exceto quando excederem os limites de sustentacdo da aeronave, os fatores de carga

simetricos devem ser aplicados, de acordo com o paragrafo 349(a) dos regulamento, sendo:
» 2/3 do fator de carga maximo como fator positivo;
* 0 como o fator negativo.

A manobra de rolamento com fator de carga positivo nada mais é que a mudanca de
direcdo de uma curva mantendo o fator de carga vertical constante. A execucdo desta

manobra, em ensaios de v6o, deve partir de uma outra manobra conhecida como wind-up
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turn', onde o piloto mantém a aeronave voando com uma inclinacdo constante e com

velocidade constante, sem aumentar a poténcia do motor.

A manobra com fator de carga igual a 0 ndo faz sentido para ser executada na

realidade, mas serve para determinar os limites de carga nesta manobra.

Deve-se lembrar que nas manobras iniciadas a partir de uma wind-up turn tem fator de

carga definido de acordo com a inclinacéo da curva, de acordo com equacao:

nWcos¢g=W

=4

. E N

1]

N
4
y A

Figura 9 — Wind-up turn

Uma manobra de rolamento completa iniciada em uma wind-up turn e efetuada no
sentido que ja se esta fazendo a curva deve culminar em um tunneau barril, manobra muito
comum em aeronave leves, mas, a principio, inexeqilivel em uma aeronave comercial.
Entretanto, sdo conhecidos alguns relatos sobre manobras deste tipo executadas por aeronaves
comerciais, sobretudo o tunneau realizado pelo piloto de prova da Boeing na oportunidade de
apresentacéo ao publico do Boeing Dash-80 precursor do Boeing 7072 De fato, é possivel a
execucdo desta manobra em aeronaves comerciais, estando, do ponto de vista estrutural,

completamente dentro dos limites previstos pelo regulamento.

! www.dfrc.nasa.gov/trc/ftintro/wut/naswut.html

2 www.historylink.org/output.cfm?file_id=390
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4.2.2 DEFLEXAO DAS SUPERFICIES DE COMANDO

As deflexbes das superficies de comando (ailerons e spoilers) necessarias para as

analises de cargas, segundo o paragrafo 349 dos regulamentos séo:
* Na velocidade de manobra, deflexdo abrupta dos comandos;

* Na velocidade de cruzeiro, deflexdo suficiente para induzir a mesma velocidade de

rolamento obtida na manobra executada na velocidade de manobra;

* Na velocidade de mergulho, deflexdo suficiente para induzir um terco da

velocidade de rolamento obtida na manobra executada na velocidade de manobra.

A variacdo da aplicacdo destes comandos ao longo do tempo para ser utilizada na
analise temporal (time-history) da manobra pode ser feita através de uma funcéao linear com o
tempo, variando de zero até a deflexdo maxima necessaria linearmente com uma razdo de

variacdo igual a razdo maxima de atuacdo do sistema de comando.

Deflexdo das Superficies de
Comando Lateral

T0 T1 T2 T3

Tempo

Figura 10 — Deflex&o das superficies de comando durante uma manobra

de rolamento

Mesmo quando o movimento das superficies de controle ndo sdo lineares com a
variacdo do angulo do manche, pode-se representar a aplicacdo dos comandos durante a
analise temporal da manobra através de funcdes lineares. Isto é verdade, pois, na maior parte
dos casos, as ndo linearidades que aparecem na relacdo entre a deflexdo do manche e das
superficies de controle é de forma a minimizar as deflexdes das superficies para as pequenas
deflexdes do manche e maximizar as deflexdes das superficies para as grandes deflexdes do
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manche®. Assim, a consideracdo de que a variacdo dos comandos com o tempo até sua

deflexdo maxima é linear sempre sera conservativa.

4.2.3 EQUACOES DE MOVIMENTO DE ROLAMENTO

As equacbes de movimento de uma manobra de rolamento com as consideracGes de
que a velocidade, a altura e o0 angulo de ataque da aeronave sdo constantes durante a manobra,

séo apresentadas por Etkin (1959), sendo:
(1, -M,)tp+M o= M,5

Onde: I; denota 0 momento de inércia da aeronave em relacdo ao Seu eixo X, M,

denota 0 momento de rolamento devido aos efeitos aeroeldsticos para uma aceleracdo de

rotagdo de 1rad/s?, M, denota o amortecimento de rolamento para uma velocidade de

rolamento de 1rad/s? e Msdenota o momento de rolamento devido a aplicagdo dos comandos

de rolamento da aeronave (ailerons e spoilers).

Admitindo que a anélise sera linear, 0 momento de rolamento devido a aplicagdo dos
comandos de rolamento da aeronave pode ser escrito, para explicitar a contribuicdo dos

ailerons e dos spoilers, como:

M=M_38,, +M_3

ail sp ~'sp

Separando assim a contribuicdo de cada superficies de controle.

O regulamento em seu paragrafo 349(a)(1) especifica que a analise deve ser feita para

duas condicdes:

» Maéxima velocidade de rolamento, sendo assim, aceleracdao nula (para analise das

cargas aerodindmicas nas asas);

® Esta ndo linearidade é introduzida para minimizar o arrasto da aeronave quando da atuacéo do piloto
automatico. Uma medida muito comum é ndo utilizar os spoilers para deflex6es do manche menores que 10°,

minimizando assim o acréscimo de arrasto promovido por estas superficies de comando.
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» Maéxima aceleracdo de rolamento, sendo assim, velocidade nula (para analise das

cargas de inércia nas asas).

Assim, admitindo que a aceleracdo seja nula, a equacdo de movimento da aeronave
durante uma manobra de rolamento se reduz a:

aail-i-'vI 6 )

ail sp - sp

Y
6ail + Mspasp = (p: M

¢

M¢(p:M

ail

Admitindo que a velocidade seja nula, a equacdo de movimento se reduz a:

. . (M8, +M_5,)
(Ix_Mib)mp:Mailéail+Msp55p:(p: I(|XI_M¢)p p

A solucdo exata da equacdo de movimento, bem como 0 procedimento para sua
solucdo numérica sdo apresentados por Lomax (1996). A solucdo de um caso padrdo de uma
aeronave comercial é apresentada na Figura 11 e pode ser comparada com os resultados

obtidos atraves das equacgdes simplificadas acima, sendo:

©®=48.6 °/ seg @=2.22rad / seg
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Figura 11 — Manobra de rolamento

A comparacdo entre os resultados mostra que o valor da velocidade calculado pelas
equacdes simplificadas é bastante coerente com o valor calculado pelas equacbes de
movimento. Isto acontece porque a aceleracdo nesta circunstancia €, de fato, bem proxima a

Zero.

J& o valor da aceleracdo apresenta diferencgas entre o calculo simplificado e o célculo
completo, sendo os valor calculados pelo método simplificado bastante conservativos do
ponto de vista de analise de cargas. Esta diferenca diminui quando a razéo de aplicagdo dos
comandos € maior, ou seja, quando o tempo necessario para que os comando atinjam sua
deflexdo maxima é menor. Quando este tempo tende a zero, a aceleragdo méxima da aeronave
acontece, de fato, com uma velocidade de rolamento nula, conforme a consideracédo utilizada

para simplificar a equacdo de movimento desta manobra.
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4.3 MANOBRAS DE GUINADA

As manobras de guinada sdo manobras assimétricas envolvendo a aplicacdo dos
comandos de leme ou a falha de um motor que provocam uma condigdo de guinada (sideslip)
na aeronave. Assim, as manobras de guinada podem ser divididas em dois tipo de manobras,

conforme apresentado na Figura 12:

* Manobras de leme: sdo manobras abruptas utilizadas para o projeto estrutural na
qual uma deflexdo do leme é introduzida abruptamente a partir de uma condi¢édo
de vbo com as asas niveladas. A razdo de considerar as asas niveladas é aumentar a
guinada resultante. Em ensaios em vdo estas manobras sdo dificeis de serem
executadas porque uma grande deflexdo dos comandos de rolamento € necessaria

para manter as asas niveladas.

* Manobras de falha do motor: sdo manobras abruptas utilizadas para o projeto
estrutural que consistem na aplicacdo abrupta do leme em conjunto com a guinada

provocada pela falha de um motor (fora do eixo longitudinal da aeronave).

Figura 12 — Tipos de manobras de guinada

4.3.1 MANOBRAS DE REGULAMENTO

Os requisitos para as manobras de guinada, determinados pelos paragrafos 351 das

normas aeronauticas, sao:
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Com a aeronave voando entre as velocidades Vuc' e Vp, considerando a

velocidade de guinada igual a zero:

* Manobra | — com a aeronave em voo de velocidade constante e angulo de guinada
igual a zero, ocorre uma deflexdo abrupta do leme de direcdo até sua maxima

deflexo limitada pelos batentes de comando ou pelo limite de forca do piloto®.

* Manobra Il — com a deflexdo do leme da Manobra | admite-se que a aeronave
esteja voando com o angulo de guinada correspondente ao angulo de derrapagem

maximo (overswing sideslip angle — ver Figura 13).

* Manobra Il — com a deflexdo do leme da Manobra | admite-se que a aeronave
esteja voando com o angulo de derrapagem estatico (steady sideslip angle — ver
Figura 13).

* Manobra IV - com a aeronave voando com o angulo de derrapagem estatico
(steady sideslip angle — ver Figura 13), admite-se que ocorra a deflexdo brusca do

leme até sua posicao neutra.

Até recentemente as normas aeronauticas apresentavam apenas trés condicGes de
manobras de guinada que deveriam ser analisadas. A diferenca para as quatro manobras
apresentada acima era a auséncia da terceira manobra. Assim, a analise da aeronave com
deflexdo maxima do leme e angulo de glissada igual ao angulo de derrapagem estatico ndo era

um caso a ser analisado.

* Velocidade minima de controle — menor velocidade que se tem controle direcional da aeronave caso

ocorra assimetria devido a falha de motores.

% Este limite de forca para o FAR Part-25 é de 300Ibf de V¢ até V4 e 200Ibf de Vc/Mc até Vp/Mp, com
interpolacdo linear entre V e Vc/Mc, ja para 0 JAR 25 é de 200Ibf. Na realidade este limite é puramente didatico,
pois os sistemas de comando atuais permitem a deflexdo do leme de dire¢do até sua deflexdo maxima com muito

menos que este valor de for¢a no pedal.
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QOverswing Sideslipangle

Defl.Leme.[]
. Ang.Derrapagem[’]

Steady Sideslip angle

Tem'po[s]

—— Angulo derrapagem
—— Angulo leme

Figura 13 — Definicdo de Overswing sideslip angle (verde) e Steady
sideslip angle (laranja)

4.3.2 EQUACOES DE DERRAPAGEM DEVIDO A DEFLEXAO DO LEME - ESTATICA

Assumindo que a aeronave esteja em véo reto nivelado com velocidade constante, e
que os coeficientes aerodindmicos sdo lineares, as trés equacdes para forca lateral, glissada e

momento de rolamento, podem ser escritas na forma matricial como:

CyB Cyt&w _CL Bs Cy6r
Cn|3 cn6w 0 6 =~ cn6r 6r

w

CIB Ciou 0 () Ciar

onde 3, &, e dw denotam os angulos de derrapagem, deflexdo do leme e deflexdo das
superficies de controle lateral (rolamento), Cyg, Cysr € Cyaw denotam os coeficientes de forca
lateral devido a derrapagem, deflexdo do leme e deflexdo das superficies de controle lateral,
respectivamente, Cng, Cnar € Chow denotam os coeficientes de momento de guinada devido a
derrapagem, deflexdo do leme e deflexdo das superficies de controle lateral, respectivamente,
Cig, Ciar € Ciaw denotam os coeficientes de momento de rolamento devido a derrapagem,
deflexdo do leme e deflexdo das superficies de controle lateral, respectivamente, C, denota o

coeficiente de sustentacdo da aeronave e gdenota o angulo de inclinagdo da aeronave.

Se 0 angulo de deflexdo do leme é conhecido para uma dada condi¢do de voo, pode
resolver este sistema de equagOes para obter o angulo de derrapagem, o angulo de deflexao

dos comandos laterais e 0 angulo de inclinacdo da aeronave.
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nor C
— 15w by

Bs - r
c - Cm [T w
m ~
C:IB\N

5. = (_Clar [ér _CIB [Bs)

! Ciou

(Cyp [Bs +Cy6r |:6r +Cy6w Eﬁw)
C,

(p:

Sendo que os coeficientes aerodinamicos, em geral, sdo obtidos através de ensaios em

tunel de vento e ensaios em voo0.

4.3.3 FALHADO MOTOR

As manobras devido a falha do motor, especificadas nos paragrafos 367 das normas

aeronauticas, sao:

* A aeronave deve ser projetada para cargas assimeétricas devido a falha do motor
critico (que provoca as maiores cargas). As seguintes condi¢bes devem ser

seguidas:

¢ Entre as velocidades Vyc e Vp as cargas causadas pela perda de poténcia
devido a interrupcdo da alimentacdo de combustivel serdo consideradas as

cargas limites.

¢ Entre as velocidades Vyc e V¢ as cargas causadas pela desconexdo da
turbina com o compressor ou pelo despalhetamento da mesma serdo

consideradas as cargas finais.

¢ As andlises destes casos devem ser sustentadas por ensaios ou outras fontes

aplicaveis ao conjunto moto-propulsor utilizado.
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¢ O tempo e a magnitude da corre¢do do piloto devem ser conservativos,
considerando as caracteristicas particulares do conjunto moto-propulsor

utilizado.

* Deve-se assumir que a acdo corretiva do piloto se iniciara no instante que se
alcanca a maxima velocidade de guinada, mas ndo deve ser ocorrer antes de 2seg

apos a falha do motor.
Assim, duas condicGes de manobra devem ser analisadas:
» Maxima derrapagem produzida pela falha do motor sem atuagdo do leme

* Aplicacdo do leme de direcdo pelo menos 2seg apés a falha do motor. A
quantidade de deflexdo a ser aplicada ndo é especificada, mas, em geral, utiliza-se
a deflexdo necesséria para balancear a derrapagem estatica devido a falha do

motor.

Sobre estas condi¢bes devem-se efetuar duas analises, para falhas devido a interrupcao
da alimentacdo de combustivel, a qual deve sofrer um fator de seguranca de pelo menos 1.5 e
para falhas devido a problemas mecéanicos, a qual deve sofrer um fator de seguranca de pelo
menos 1.0. A diferencas basicas entre estas duas analises sera o decaimento temporal da
poténcia do motor que, no caso de falha mecénica deve ser muito mais abrupta que no caso de

falha na alimentacéo.

4.3.4 EQUACOES DE DERRAPAGEM DEVIDO A FALHADO MOTOR — ESTATICA

Duas condicBes devem ser consideradas na solucdo do problema estético de falha do

motor:
» Maxima derrapagem sem deflex&o do leme
» Deflex&o do leme necessaria para equilibrar a falha do motor sem derrapagem.

O coeficiente de momento de guinada devido a falha do motor, considerando que um

motor esteja funcionando e outro esteja produzindo arrasto, pode ser escrito como:
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(T + Deo )an
ql(3, b,

neo

onde T denota 0 empuxo do motor que esta funcionando, D, denota o arrasto do
motor em falha e ae, denota o bragco do motor em falha até o centro de gravidade da aeronave.

Assim, as equacdes de equilibrio estatico para a condig¢do de véo com motor em falha
podem ser escritas como:

C yB C yow C yar Bs C L Ep
nor 6w =~ C
C B C|5W CI6r 6 O

neo

Assumindo que o leme permaneca na posic¢ao neutra, o angulo de derrapagem pode ser
escrito como:

— (_CIB [Bs)

5 = 7B Fs/

! Ciou

(CyB E[Bs +Cy6w |:éw)
CL

(p:

Assumindo que o angulo de derrapagem € nulo, o angulo de deflexdo do leme
necessario para equilibrar a aeronave pode ser escrito como:

s (cy)

T C. [T
(Cnér_ IBC ”&Nj
1dw

5 = (_Clesr [Br)
! Cian
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(p: (Cyér Ear +Cy6w an)
CL

4.3.5 EQUACAO DO MOVIMENTO DE MANOBRAS DE GUINADA

A partir da equacdo de movimento completa da aeronave envolvendo graus de
liberdade de translagéo lateral, guinada e rolamento, pode-se escrever as equagOes de
movimento a serem utilizadas para a analise estrutural da aeronave. Para este caso particular,

algumas consideracdes podem ser feitas:

A velocidade e aceleragédo de guinada sao nulas;

* Os controles laterais (rolamento) sdo aplicados apenas para manter as asas
niveladas;

* A altitude e o nimero de Mach se mantém constantes durante a manobra;
¢ Os comandos laterais e direcionais sdo considerados instantaneos,

Assim, utilizando os desenvolvimentos de Etkin (1959), a equacdo de trés graus de

liberdade para 0 movimento de guinada se torna:

a, -Cs OO b
a, —-Cs O0190,|=|b
0 - Cyéw a3 B b

iy

S)

w

sendo:

a, = :
qC5, b,
—_ _IXZ
L=
qC5, b,
agzlvle
qls,
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bl = Cneo +Cn6r |:6r +Cnr IjlIJ +Cn[3 [[B
b2 :CI6r |:ar +C|r |]IJ+CIB EIB

M [V,
q5,

b3:Cy6r |:Br _|: _Cyri||]'lJ+CyB[[B

Uma simplificacdo que pode ser feita nestas equacdes é a desconsideracdo do grau de

liberdade de rolamento, tendo entio:

sendo:

a, = :
qLs, [,

agzlvle
qls,

bl = Cneo +Cn6r |:6r +Cnr EJIJ +CnB [[B

M [V,
q5,

b3:Cy6r |:Br _|: _Cyri||]'lJ+CyB|:[B

4.3.6 ANALISE DE MANOBRAS DE ATUACAO DO LEME

As equagdes acima (trés graus de liberdade — 3DOF e dois graus de liberdade —
2DOF) podem ser aplicadas para a analise temporal da manobra que consiste na deflexéo
abrupta do leme de direcdo a partir de uma condicao equilibrada de voo. Desta forma pode-se
obter os resultados de interesse para os dois primeiros tipos de manobras especificadas nas

normas aeronauticas (Manobra | e Manobra II).

A Manobra Ill pode ser analisada através do resultado obtido para a andlise da

Manobra | superposto a condicdo de derrapagem estatica.
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Figura 14 — Manobra de guinada analisada com 3DOF e 2DOF
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\— Defl.Leme & Ang.Derrapagem \

Figura 15 — Angulos de leme e de derrapagem durante manobra

Pode-se observar na Figura 14 que a utilizacdo de uma analise 2DOF (a deflexdo do

aileron € nula, pois foi desconsiderado o grau de liberdade de rolamento — linha vermelha
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vazia) apresenta resultados bastante precisos em relacdo aos resultados obtidos através de uma
analise 3DOF. Apesar da diferenca de tempo computacional ndo ser tdo grande, a analise

2DOF se mostra mais vantajosa pela menor necessidade de coeficientes aerodinamicos.

4.3.7 ANALISE DE FALHA DO MOTOR

A Figura 16 e a Figura 17 apresentam as analise das manobras de guinada devidas a
falha do motor, com corregéo e sem correcdo do piloto. A deflex&o do leme para corregéo foi
determinada através da analise de equilibrio, sendo igual a 4.2°. Deve-se notar neste exemplo
que o tempo para maxima velocidade de glissada é ligeiramente menor que 2seg, na realidade,

1,86seg. Desta forma a correcao do piloto s6 pode ser aplicada apds 2seg de manobra.

6
-+ 0,011
4 -
— -+ 0,006
—E 27
58
g -+ 0,001
3 g 0 =y w ' v T B ol
= O 0
&S "=
<g(> 24 w_ -+ -0,004
-4 4 -+ -0,009
-6 -0,014
0,0 1,0 2,0 3,0 4,0 50 6,0
Tempo[s]
—Defl.Leme —&— Ang.Derrapagem(sem correcao)
Defl.Leme Ang.Derrapagem(com corre¢ao)
— Coef.Momento Guinada

Figura 16 - Angulos de leme e de derrapagem durante falha do motor

(com corregao e sem correcgao)
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Figura 17 - Manobra de guinada devida a falha do motor (com correcédo

e sem correcao)
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5 RAJADAS

5.1 INTRODUCAO

O problema classico da aeronave penetrando em uma rajada, consiste em analisar 0s

efeitos que o acréscimo de angulo de ataque provoca na aeronave.

Uma anélise estatica pode ser feita considerando a aeronave como um corpo rigido
sujeito apenas a movimentos verticais, ou seja, com a possibilidade de subir e descer, mas

sem a possibilidade de arfar.

O fator de carga da aeronave em voo reto nivelado horizontal pode ser escrito como:

L
n,=—
W

a=1

pS,CV* _1pS,V*aC,
W

L
2 2 W aa

O acrescimo de angulo de ataque devido a rajada, considerado como um angulo

pequeno, pode ser escrito como:
Aa = atan(E) = E
V) V

Assim, o acréscimo de forca de sustentacdo devido a este acréscimo de angulo de

ataque pode ser escrito como:

AL :lpSWVU oC,
2 Ja

Assim o fator de carga durante a intensidade maxima da rajada sera:

n = L+AL_,, 1 05, VU aC,
W 2w oo

A questdo a ser resolvida é como a dindmica do movimento da aeronave durante a

rajada pode contribuir para aliviar ou aumentar o efeito da rajada nas cargas na aeronave.
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5.2 EVOLUCAO HISTORICA

5.2.1 CRITERIO DE RAJADA DE CANTO VIVO

Antes de 1956 o critério para célculo de fatores de carga de rajada era baseado no
modelo de rajada de canto vivo, 0s seja, a aeronave abruptamente sofre um acréscimo de

velocidade vertical com intensidade definida.

Desta forma, os regulamentos apresentavam a seguinte equacdo para calcular os

fatores de carga devido as rajadas:

n, =1+K MU BVEPCN 5, B -
oa 5750
onde V denota a velocidade da aeronave (em mph), U a velocidade da rajada (em ft/s),
Sw a area alar (em ft?) K o fator de rajada, dependente do movimento de arfagem da aeronave,

definido empiricamente e dependente da carga alar. Este fator pode-se ser calculado como:

WAL
K = o.s[_j
S

para carga alar menor que 161b/ft?, e

K :1_33_i
W

0.75

S

w

para carga alar maior que 16lb/ft?

Exercicio

Admitindo que a aeronave nédo arfe durante a rajada deduza a equacdo de fator de

carga acima, considerando a aeronave voando no nivel do mar.

Estes fatores de rajada foram determinados empiricamente através de ensaios em véo
efetuados em seis aeronaves com carga alar variando entre 5.4 e 44.5 Ib/ft. O fator foi

normalizado como K=1 para a aeronave Boeing 247, o qual tem carga alar igual a 16lb/ft*. De
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fato pode-se observar que as equagdes acima apresentam valores menores que 1 para carga
alar menor que 161b/ft? e maiores que 1 para carga alar maior que 161b/ft?. Estas curvas podem

ser utilizadas para qualquer aeronave semelhante ao Boeing 247 mas com carga alar diferente.

As velocidades de rajada e as velocidades de voo correspondentes sdo apresentadas na
Tabela 1.

Tabela 1 — Velocidades de rajada

. R Velocidade de rajada
Velocidade de voo
[ft/s]
Vg 40
Ve 30
Vb 15

5.2.2 CRITERIO REVISADO UM-MENOS-COSSENO

Com a evolucdo das aeronaves, crescimento das dimensbes e aumento das
velocidades, mostrou-se gque as cargas de rajada podem ser mais bem descritas em relacdo ao
fator de massa da aeronave do que a carga alar. Assim, ap0s 1956, o critério para calculo de
cargas foi alterado da seguinte forma:

n, =1+K, U, [V, E@;N S, D4981EN

sendo V. a velocidade em keas
O fator de alivio de rajada, Ky é definido como:

088y,
“ 53+H,

sendo o razdo de massa da aeronave na arfagem definida como:

e 2 W
\=
pEtWESWE@JDaa%N
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O fator de alivio de rajada Ky foi definido empiricamente de forma a representar

efetivamente os resultados numéricos obtidos nos ensaios realizados em aeronaves durante
1933 e 1950.

Aeronaves como as da familia Boeing 707, 727 e 737 até o 737-200, o DC-8 e 0
Convair 880 foram projetados utilizando esta formulacéo para célculo das cargas de rajada.

As velocidades de rajada e as velocidades de voo correspondentes sdo apresentadas na
Tabela 2.

50000

40000 -

30000 -

Altitude [

20000 -

10000 -

0 30 40 60 70
Velocidade de Rajada [ft/s]

[==VD —==VC —VB]

Figura 1 — Velocidade de rajada

Tabela 2 — Velocidades de rajada

. R Velocidade de rajada Velocidade de rajada
Velocidade de v6o
0-20000 ft [ft/s] 50000 ft [ft/s]
Vg 66 38
Ve 50 25
Vb 25 12.5

5.2.3 COMPARACAO ENTRE OS CRITERIOS

A Tabela 3 apresenta uma comparacao entre os resultados obtidos para as cargas de
rajada da aeronave Boeing 377 Stratocruiser.
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média aerodinamica 12.87 ft)

Tabela 3 - Comparacao entre os critérios (area alar 1710 ft; corda

Nivel do Mar 25000 ft
V. [mph eas] 312 300
Nimero de Mach 0.41 0.65
Chna 5.186 6.824
Peso [Ib] 147000 147000
Carga alar [Ib/ft’] 86.0 86.0
Critério de rajada de canto-vivo
K
U
KU
Critério de rajada um-menos-cosseno
c 1.0 0.4481
Hg
Kg
Uge
KgUge

Exercicio

Completar a tabela acima e comentar os resultados

Com a introducdo deste novo critério de rajada também foi introduzido um perfil de

rajada utilizado para analises temporais do movimento da aeronave. O perfil de rajada discreta

deste critério pode ser escrito como:
U (S) = ﬁ 1-cos 2_T|S
2 25[¢

onde s denota a distancia de penetracdo na rajada (em ft) e ¢ a corda média

aerodinamica da aeronave (em ft).
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Figura 2 — Perfil de rajada

5.2.4 CRITERIO DE RAJADA DISCRETA

A partir de 1993 foi proposto pelo grupo de trabalhno FAR/JAR um novo critério de
rajada discreta mais coerente com a realidade encontrada nas aeronaves modernas. Este
trabalho foi baseado nos dados recolhidos de ensaios em voos efetuados pelo Civil Aircraft
Airworthuness Data Recording Program entre 1980 e 1990 com aeronaves Boeing 737, 757,
747-100 e 747-200.

Este novo critério assume que a aeronave sera sujeita a rajadas verticais em véo
nivelado e as cargas limites de rajada devem ser determinadas a partir das seguintes

consideracdes:

» As cargas nas aeronaves devem ser determinadas a partir de anélises dindmicas, as
quais devem levar em consideragdo as caracteristicas aerodinamicas da aeronave e

todos os graus de liberdade significativos, incluindo os de corpo rigido.

e O perfil da rajada deve ser:
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onde s denota a distancia de penetracdo na rajada e H denota o gradiente de rajada, ou
seja a distancia paralela ao voo da aeronave onde ocorre a intensidade maxima da rajada,
variando de 30ft até 350ft. A intensidade de rajada Ugs € definida como:
H V%
U,=U_F | —
ds ref g[gsoj

F, =0.5(F,, +F,,) ao nivel do mar*

F, =10-—m
250000

0.5
Fn :{R2 mtan(“ml H
4

MLW
R =———
MTOW

_ MZFW
2 MTOW

sendo zyo 0 teto maximo operacional da aeronave.

As velocidades de rajada e as velocidades de v0o correspondentes para este novo

critério com H=350ft sdo definidas na Tabela 4 e na Figura 3.

! Este fator de alivio de rajada varia linearmente deste valor ao nivel do mar até 1.0 no méaximo teto

operacional da aeronave.
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50000

40000 -

30000 -

Altitude [f]

20000 -

10000 ~

O T T T T T
0 10 20 30 40 50 60
Velocidade de Rajada [ft/s]

-==\/C VD

Figura 3 — Velocidade de rajada

Tabela 4 — Velocidades de rajada

. R Velocidade de rajada Velocidade de rajada Velocidade de rajada
Velocidade de voo ,
Nivel do mar [ft/s] 15000 ft [ft/s] 50000 ft [ft/s]
Ve 56 44 26
Vp 28 22 13

» Um ndmero suficiente de valores de H, entre 30ft e 350ft devem ser investigados

de forma a determinar o valor critico de H que maximiza cada carga na aeronave.

5.3 ANALISES DE RAJADA

A anélise de rajadas, vém sofrendo uma evolucdo constante ao longo da histéria da
indUstria aerondutica. As teorias vém evoluindo e tornando as analises realizadas cada vez
mais coerentes com a realidade. Neste item serdo apresentadas algumas formas de analise de

rajada bem como uma comparacéo entre seus resultados

5.3.1 EQUACOES DE RAJADA

Desde a implementacdo do critério revisado de rajada em 1953, a forma mais comum

de se analisar o0 encontro de uma aeronave com uma corrente de ar ascendente ¢ a utilizacédo
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das equac0es de rajada, as quais permitem calcular os fatores de carga verticais, o angulo de

ataque da asa e as cargas na empenagem horizontal.

O fator de carga no centro de gravidade da aeronave, como visto anteriormente pode

ser escrito como:

N =1+ K, Wy, [V, gt 3,0 L
da 498 (W

O fator de carga em qualquer parte da aeronave, distante do centro de gravidade, deve

levar em consideracdo a rotacdo da aeronave, sendo escrito entdo como:

8
nz - nzc -
9 386.4

sendo Ax a distancia, na direcdo x, do ponto em questdo até o centro de gravidade da

aeronave em ft.

A aceleracdo de arfagem da aeronave, por sua vez, pode ser escrita como:

. | OBTL
0= [L}{W (nch - 1) —-AL, }

Iy

sendo:
AL, :(1—8uw)m(] 0
U
Aa =K, de

Ve

Exercicio
] BTL . N
Derivar o termo 3 desconsiderando 0s termos de arrasto e tracdo de uma
n

z

aeronave.
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5.3.2 ANALISE DE RAJADA DISCRETA COM UM GRAU DE LIBERDADE

As consideracdes basicas a serem feitas para esta analise séo:

A aeronave é considerada um corpo rigido;

» A velocidade da aeronave é constante;

» A aeronave esta em voo reto nivelado antes de entras na rajada;

* A aeronave possui o grau de liberdade vertical, mas ndo pode arfar;

» As variagdes de sustentacdo da empenagem e da fuselagem sdo despreziveis em
relacdo as variagdes de sustentacdo da asa;

* A velocidade de rajada é uniforme ao longo da envergadura da aeronave e é

sempre paralela ao eixo vertical da aeronave.

Assim, a equagdo de movimento vertical da aeronave durante o v0o em rajada pode

ser escrita como:

onde s denota a distancia penetrada na rajada em cordas, a4 denota a razdo do angulo
de ataque efetivo devido a rajada e o angulo méaximo de rajada (Uqe/Ve) € 0, denota o angulo

de ataque efetivo devido ao amortecimento do movimento vertical.

A razdo do angulo de ataque efetivo devido a rajada e o angulo maximo de rajada, por

sua vez, pode ser escrito como:
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)
1 U 2
a g (S) = '[E[CLg (S - Sl)Tdsl

1

sendo o perfil de rajada de acordo com 0 modelo um-menos-cosseno, de acordo com:

onde G denota o comprimento da rajada como multiplos da corda média aerodinamica

da asa da aeronave.

O termo Cy4 denota a resposta transiente de sustentagdo de uma asa penetrando em

uma rajada de canto vivo, conhecida como Equacgéo de Kussner. Esta equagdo tem a forma:

1 —Bys —Bys —Bss
ETCLQ(S)zb(ﬁbl@ P+, @7 +b, [@7F

Esta equacdo € estudada por varios autores para diferentes geometrias de asa

(alongamentos). A Tabela 5 apresenta alguns coeficientes apresentados por diversos autores.

Tabela 5 — Coeficientes da Equacao de Kissner

Cond. AR M bo b: b, bs Bs B: Bs
1 o0 0 1 -0.236 | -0.513 | -0.171 0.116 0.728 4.84
2 6 0 1 -0.448 | -0.272 | -0.193 0.580 1.45 6.00
3 o0 0 1 -0.500 | -0.500 0 0.260 2.00 0
4 0 0.7 1 -0.402 | -0.461 | -0.137 | 0.1084 0.625 2.948

Em geral os coeficientes da condicdo 1, apesar de terem sido obtidos para
alongamento infinito podem ser utilizados com bastante eficacia. De fato, para as equacdes

acima a quantidade de interesse é apenas a forma da resposta transiente sendo que a sua

%5, é apenas uma variavel de integracéo.
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intensidade depende da inclinacdo da curva de sustentacdo que é um fator multiplicador desta

equacao.

Como a equacdo da razdo do angulo de ataque efetivo devido a rajada e o angulo
maximo de rajada ndo contem a varidvel dependente, pode-se efetuar esta integracdo de forma

direta.

O angulo de ataque efetivo devido ao amortecimento do movimento vertical pode ser

escrito como:

1 Z
Cxe(s’) = _v J-E_[CLa (S - Sl)vdsl

O termo C., denota a resposta transiente de sustentagdo de uma asa sofrendo uma
variacdo unitaria de angulo de ataque, conhecida como Equacdo de Wagner. Esta equacdo tem
a forma:

1 =b b —Bis b —Bos b —Bss

E_[CLa(S)_o"'l@ +2@ +3@

Da mesma forma que a equacdo Kussner , esta equacao é estudada por varios autores
para diferentes geometrias de asa (alongamentos) e na Tabela 6 estdo apresentados alguns

coeficientes propostos por diversos autores.

Tabela 6 — Coeficientes da Equacéo de Wagner

Cond. AR M bo o} b, bs B: B: Bs
1 ) 0 1 -0.165 -0.335 0 0.090 0.600 0
2 6 0 1 -0.361 0 0 0.762 0 0
3 00 0 1 -0.165 -0.355 0 0.0910 0.6 0
4 00 0.7 1 -0.364 -0.405 0.419 0.1072 0.714 1.804

Como a equagéo do angulo de ataque efetivo devido ao amortecimento do movimento
vertical possui a variavel dependente, sua integracdo deve ser feita de forma iterativa durante

a resolucdo da equacao de movimento vertical da aeronave durante o véo em rajada.
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Uma vez calculado o angulo de ataque efetivo da asa durante a rajada, e lembrando
que o modelo considera apenas o movimento vertical da aeronave, pode-se escrever o

acréscimo de carga na empenagem horizontal como:

ALtg = (1 - an)Ltcxsae (S)

5.3.3 DEFINICAO DO CRITERIO REVISADO DE MANOBRA

Pode-se estudar a relacdo entre a razdo de massa da aeronave e a aceleracdo vertical
gue a mesma ird sofrer ao penetrar uma rajada, considerando o modelo de um grau de

liberdade apresentado acima.

A relacdo entre esta aceleracdo e a aceleragio calculada através de uma analise estatica
considerando apenas o0 acréscimo de sustentacdo devido ao acréscimo de angulo de ataque
devido a rajada, dar-se o nome de coeficiente de alivio de rajada. Este coeficiente nada mais é
que o alivio de carga que o amortecimento do movimento oferece durante a penetracdo da

aeronave em uma rajada.

Pratt (1953) apresentou a definicdo deste parametro, criando entéo o critério revisado
de rajada. Pratt propds uma relacdo entre a razdo de massa da aeronave e o fator de alivio de
rajada a qual é utilizada até hoje pelos regulamentos aeronauticos.

_ 0.8y,
s - 53+H,

5.3.4 RESULTADOS DE UMA ANALISE DE RAJADA DE UM GRAU DE LIBERDADE

A Tabela 7 apresenta, parcialmente uma anélise de rajada de uma aeronave com as

seguintes caracteristicas:

Avrea alar: 1951ft2 Corda média aerodinamica: 199.7in
Altitude: 20000ft Velocidade (EAS): 337.9 keas
Mach: 0.754 Velocidade (TAS): 782.3 ft/s
Peso méaximo 2520001b Posicéo do CG: 0.204cma
Coa: 3.2397rad® £t 0.23

Lias: 0.484x10°Ib/rad Uge! 50 ft/s
Gradiente de rajada: 208.02 ft Comprimento da rajada 25 cordas
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Tabela 7 — Analise de rajada vertical — um grau de liberdade

Tempo S Daw n,-1 AL,
0,233 10,938 3,626 1,154 23,573
0,236 11,094 3,67 1,168 23,861
0,239 11,25 3,712 1,181 24,132
0,243 11,406 3,751 1,193 24,387
0,246 11,563 3,787 1,205 24,625
0,249 11,719 3,821 1,216 24,845
0,253 11,875 3,852 1,226 25,046
0,256 12,031 3,881 1,235 25,23
0,259 12,188 3,906 1,243 25,395
0,263 12,344 3,928 1,25 25,541
0,266 12,5 3,948 1,256 25,667
0,269 12,656 3,964 1,261 25,775
0,273 12,812 3,978 1,266 25,863
0,276 12,968 3,988 1,269 25,931
0,279 13,124 3,996 1,271 25,979
0,283 13,28 4,000 1,273 26,007
0,286 13,436 4,001 1,273 26,015
0,289 13,592 4,000 1,273 26,003
0,293 13,748 3,995 1,271 25,971
0,296 13,904 3,987 1,268 25,919
0,299 14,06 3,976 1,265 25,847
0,302 14,216 3,961 1,26 25,755
0,306 14,372 3,944 1,255 25,643
0,309 14,528 3,924 1,248 25,512
0,312 14,684 3,901 1,241 25,361
0,316 14,84 3,875 1,233 25,191

Exercicio

Calcular o fator de carga maximo, a variagdo do angulo de ataque e o acréscimo de
carga na empenagem horizontal utilizando o critério de rajada de canto vivo e o critério de

rajada revisado para a aeronave do exemplo acima.

Comentar os resultados.
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5.3.5 ANALISE DE RAJADA DISCRETA COM DOIS GRAU DE LIBERDADE

Uma abordagem mais moderna para a analise do movimento da aeronave durante a
penetracdo em uma rajada é a utilizacdo das equacdes de dois graus de liberdade. Para esta
andlise as consideracdes utilizadas para analise com um grau de liberdade continuam vélidas,
com excegdo que a aeronave, nesta abordagem, pode arfar, aumentado assim o nimero de

graus de liberdade do problema.

As equacOes de movimento tornam-se:
() — 9Sy
Z(S) = ?[Cmtoa e (S) + CL(xtat (St )]

. S, c
e(S) = q IW = [CMatoae(S)+CMcxtat(St )]

y

sendo os angulos de ataque efetivo definido, para esta analise, conforme foi definido
para a anélise com um grau de liberdade. A diferencas é que deve ser considerada a diferenca
entre a posigédo da asa e da empenagem dentro da rajada, assim, deve-se definir:

S :S—_
‘ c

w

O acréscimo de angulo de ataque na empenagem horizontal pode ser escrito como:

Permitindo que o acréscimo de carga ha empenagem horizontal seja calculado como:

AL, =L, Aa,

5.3.6 RESULTADOS DE UMA ANALISE DE RAJADA DE DOIS GRAUS DE LIBERDADE

A Tabela 8 apresenta, parcialmente uma anéalise de rajada com modelo de dois graus

de liberdade de uma aeronave com as mesmas caracteristicas do exemplo anterior.
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Tabela 8 — Analise de rajada vertical — dois grau de liberdade

Tempo s Daw n;-1 AL,
0,199 9,375 3,08 0,916 7,531
0,203 9,531 3,145 0,936 7,964
0,206 9,688 3,209 0,956 8,402
0,209 9,844 3,272 0,975 8,845
0,213 10,001 3,332 0,993 9,293
0,216 10,157 3,391 1,012 9,745
0,219 10,314 3,447 1,029 10,199
0,223 10,470 3,501 1,046 10,656
0,226 10,627 3,553 1,062 11,115
0,229 10,783 3,603 1,077 11,574
0,233 10,940 3,65 1,092 12,034
0,236 11,096 3,695 1,106 12,493
0,239 11,253 3,737 1,12 12,95
0,243 11,409 3,777 1,132 13,405
0,246 11,566 3,814 1,144 13,857
0,249 11,722 3,848 1,155 14,188
0,253 11,879 3,879 1,165 14,6
0,256 12,035 3,908 1,174 15,188
0,259 12,192 3,933 1,183 15,62
0,263 12,348 3,956 1,19 16,046
0,266 12,505 3,976 1,197 16,464
0,269 12,661 3,992 1,203 16,84
0,273 12,818 4,006 1,207 17,276
0,276 12,974 4,016 1,211 17,61
0,279 13,131 4,024 1,214 18,049
0,283 13,287 4,028 1,216 18,42
0,286 13,444 4,029 1,217 18,779
0,289 13,600 4,027 1,218 19,125
0,293 13,757 4,022 1,217 19,459
0,296 13,913 4,013 1,215 19,78
0,299 14,070 4,002 1,212 20,087
0,302 14,226 3,987 1,209 20,379
0,306 14,383 3,969 1,204 20,656
0,309 14,539 3,949 1,199 20,918
0,312 14,696 3,925 1,192 21,163
0,316 14,852 3,898 1,185 21,392
0,319 15,009 3,868 1,177 21,604
0,322 15,165 3,835 1,167 21,799
0,326 15,322 3,799 1,157 21,979
0,329 15,478 3,76 1,146 22,135
0,332 15,635 3,719 1,135 22,275
0,336 15,791 3,675 1,122 22,397
0,339 15,948 3,628 1,109 22,499
0,342 16,104 3,578 1,094 22,583
0,346 16,261 3,526 1,079 22,647
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0,349 16,417 3,471 1,063 22,691
0,352 16,574 3,414 1,047 22,715
0,356 16,730 3,355 1,03 22,719
0,359 16,887 3,293 1,012 22,704
0,362 17,043 3,23 0,993 22,668
0,366 17,200 3,164 0,974 22,612
0,369 17,356 3,096 0,954 22,535
0,372 17,513 3,026 0,933 22,439
0,376 17,669 2,955 0,912 22,322
0,379 17,826 2,881 0,89 22,185
0,382 17,982 2,807 0,868 22,029
0,386 18,139 2,731 0,846 21,852
0,389 18,295 2,653 0,823 21,656
0,392 18,452 2,574 0,799 21,44
0,396 18,608 2,494 0,775 21,205
0,399 18,765 2,413 0,751 20,952
0,402 18,921 2,331 0,727 20,679
0,406 19,078 2,249 0,702 20,388
0,409 19,234 2,165 0,677 20,079
0,412 19,391 2,081 0,652 19,752
0,415 19,547 1,997 0,627 19,408

A Figura 4 e a Figura 5 apresentam uma comparacdo entre os resultados obtidos
através da analise com o modelo de um grau de liberdade e com o0 modelo de dois graus de
liberdade.

Pode-se observar que os resultados obtidos com os dois modelos séo coerentes. Os
resultados obtidos com 0 modelo de um grau de liberdade sdo, em geral, mais conservativos,

mas podem ser considerados bastantes satisfatorios do ponto de vista de engenharia.
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Acréscimo de angulo de ataque [°]

Acréscimo de carga na EH [Ib]

4,1

3,5 > ) ) ) J

1,5
1,45
1.4
1,35
1,3
1,25
1,2
1,15
1,1
1,05
1

0,22 0,24 0,26 0,28 0,3 0,32

Tempol[s]

\—O—Acréscimo de angulo de ataque Acréscimo do fator de carga\

Figura 4 — Comparacao entre os resultados das analises com um grau

de liberdade e dois graus de liberdade

30

0 L] L] L] L]

0,2 0,25 0,3 0,35 0,4

Tempol[s]

\—O—Acréscimo de carga EH \

Figura 5 — Comparacao do acréscimo de carga na empenagem

horizontal obtido através da analise com um e dois graus de liberdade

Acréscimo de fator de carga
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5.4 RAJADA LATERAL

As condicOes de rajada lateral, historicamente, tém se mostrado de grande importancia
tanto para o projeto estrutural da aeronave quanto para o projeto de sistemas de v6o, como por

exemplo, yaw damper.

As analises de rajada lateral sdo efetuadas de forma semelhante as analises de rajada
vertical. Entretanto, como este tipo de rajada afeta diretamente as superficies de comando
verticais (empenagens verticais), deve-se utilizar a razdo lateral de massa para calcular o fator

de alivio de rajada.

— 2'2
uV - (p |]'\v |:Q:LBV |:Sv D]vz)
_ 0.881,
¥ (63+p,)

Assim, a carga na empenagem vertical devido a rajada lateral pode ser escrita como:
Lv = ng G;_lj)llude |N/e |:([:L[Bv |:Sv

Para as analise dinamicas, deve-se observar que os coeficientes da funcdo de Kiissner
e Wagner podem ser ligeiramente modificados tornando-se mais representativos para 0s
alongamentos comuns de empenagens horizontais. Em geral utiliza-se estes coeficientes para

asas com alongamento préximo de 3.0.

5.5 RAJADAS OBLIQUAS

As rajadas obliquas, ou assimétricas, sdo definidas de acordo com os paréagrafos 427
das normas aeronauticas. Este pardgrafo determina que para empenagens horizontais com
diedro maior que 10° ou para empenagens horizontais que sdo suportadas pela empenagem
vertical, devem ser analisadas rajadas obliquas atuando em qualquer orientacdo perpendicular
a direcdo de vbo, com as intensidades ja definidas anteriormente.
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As cargas devido as rajadas obliquas podem ser calculadas a partir das cargas de

rajada verticais e laterais, calculadas individualmente. A relacdo que deve ser usada é:

L, = (U J(L 4 —BTL)+BTL

ver
ds

U, =U,cosg

lat
Uver :Uds Senq:

onde L, denota a carga de rajada lateral devido a rajada obliqua, L.er denota a carga
de rajada vertical devido a rajada obliqua, Lia ¢es denota a carga de rajada devido a rajada
lateral, L.r ges denota a carga de rajada devido a rajada vertical, BTL denota a carga de

equilibrio na empenagem horizontal e ¢ denota o angulo de inclinagdo da rajada obliqua.

Exercicio

Calcular as cargas de rajada obliqua entre 0° e 90° para a aeronave com as seguintes

caracteristicas:
BTL =-19815Ib
Lver des = '45527 Ib

L|at des = 32833 Ib

Deve-se observar que o célculo da carga de rajada obliqua através da simples
combinacdo quadratica das cargas de rajada vertical e lateral serd um artificio conservativo

que podera, na maioria dos casos, proporcionar aumento de peso desnecessario na aeronave.

— 2 2
Lobl’qua - \/(Lver des + I-Iat des)
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Exercicio

Calcular as cargas de rajada obliqua entre 0° e 90° para a aeronave do exemplo

anterior utilizando a combinacdo quadratica das cargas de rajada lateral e vertical

5.6 RAJADA FRONTAL

Os critérios de rajada frontal sdo, em geral, importantes para a analise de cargas nos
dispositivos de hipersustentacdo, tanto do ponto de vista estrutural, como do ponto de vista de
manobra (limites de estol).

Os regulamentos nos seus paragrafos 345 determinam que velocidade de rajada deve
ser de 25 ft/s (eas).

A andlise, em geral, é feita considerando a aeronave em vdo reto nivelado, e o fator de
carga devido a rajada frontal é calculado devido a alteracdo da pressdo dindmica devido o

aumento da velocidade, considerando que a aeronave néo altera o seu angulo de ataque.
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6 CARGAS NA EMPENAGEM HORIZONTAL

As cargas na empenagem horizontal podem ser consideradas um dos aspectos mais
importantes da analise de cargas de uma aeronave, isto porque sua influéncia no projeto de
outras partes da aeronave é bastante significativa. Dentre as principais partes que sao afetadas

pelas cargas na empenagem horizontal de uma aeronave, pode-se citar:

A propria empenagem horizontal e o profundor;

A estrutura traseira da fuselagem;

A secéo central da fuselagem;
e Os mecanismos de comando.

O objetivo do engenheiro de cargas deve ser obter o envelope de cargas da
empenagem horizontal, o qual define as combinagdes de forca e momento que atuam na

empenagem horizontal nas situagdes criticas.
As causas das cargas da empenagem horizontal séo:
» Carga de balanceamento
e Cargas de manobra (arfagem, guinada e rolamento)

» Cargas de rajada (vertical, lateral, obliqua)

Exercicio

Calcular as cargas na empenagem horizontal da aeronave CEA-308
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7 CARGAS NA EMPENAGEM VERTICAL

As cargas na empenagem vertical também sdo de extrema importancia para o projeto
de uma aeronave. Sua influéncia, semelhantemente a empenagem horizontal, é bastante

significativa, interferindo em:
» A propria empenagem vertical e leme de direcéo;
» A estrutura traseira da fuselagem;
» A secdo central da fuselagem;
* Os mecanismos de comando.

O objetivo do engenheiro de cargas deve ser obter o envelope de cargas na
empenagem vertical, o qual define as combinagfes de forca e momento que atuam nesta

empenagem nas situacgdes criticas de carregamento.
As causas das cargas da empenagem vertical sdo:
e Cargas de manobras (guinada, falha de motores e rolamento);
» Cargas de rajada (lateral e obliqua).

Caso a empenagem horizontal seja em T, suas cargas terdo acdo direta sobre a

empenagem vertical.

Os calculos das cargas na empenagem vertical podem ser conduzidos de forma
semelhante ao célculo de cargas na empenagem horizontal, guardadas as devidas

consideracdes que sao particulares a empenagem vertical:
» Coeficientes aerodindmicos devem ser relativos a empenagem vertical;

» Aforca de equilibrio em vdo reto nivelado é nula;
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» O peso ndo exerce influéncia no equilibrio lateral da aeronave, fazendo com

que este movimento (guinada) ndo seja afetado pelo fator de carga de voo.

Os itens 4.3.2 e 4.3.3 do Capitulo 4 desta apostila apresentam as equacdes de
equilibrio para a aeronave em véo guinado devido a deflexdo do leme de direcdo e devido a
falha dos motores. Estas equagOes podem ser resolvidas para determinar a relacdo entre os
angulos de guinada, derrapagem e deflexao do leme.

As condi¢des de manobras que devem ser analisadas sdo apresentadas no item 4.3.1 do

Capitulo 4 desta apostila, a saber:

Com a aeronave voando entre as velocidades Vuc! e Vp, considerando a

velocidade de guinada igual a zero:

* Manobra | — com a aeronave em voo de velocidade constante e angulo de guinada
igual a zero, ocorre uma deflexdo abrupta do leme de direcdo até sua maxima

deflexo limitada pelos batentes de comando ou pelo limite de forca do piloto®.

e Manobra Il — com a deflexdo do leme da Manobra | admite-se que a aeronave
esteja voando com o angulo de guinada correspondente ao angulo de derrapagem

méaximo (overswing sideslip angle).

e Manobra Il — com a deflexdo do leme da Manobra | admite-se que a aeronave

esteja voando com o angulo de derrapagem estatico (steady sideslip).

! Velocidade minima de controle — menor velocidade que se tem controle direcional da aeronave caso

ocorra assimetria devido a falha de motores.

2 Este limite de forca para o FAR Part-25 é de 300Ibf de V¢ até V4 e 200Ibf de Vc/Mc até Vp/Mp, com
interpolacdo linear entre V e Vc/Mc, ja para 0 JAR 25 é de 200Ibf. Na realidade este limite é puramente didatico,
pois os sistemas de comando atuais permitem a deflexdo do leme de dire¢do até sua deflexdo maxima com muito

menos que este valor de for¢a no pedal.
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* Manobra IV - com a aeronave voando com o angulo de derrapagem estatico
(steady sideslip angle), admite-se que ocorra a deflexdo brusca do leme até sua
posicao neutra.

Exercicio

Utilizando como roteiro as anotacbes do Capitulo 6 (deducdo das equacBes
simplificadas para o célculo das cargas na empenagem horizontal), deduza e apresente as
equac0es para o calculo das cargas na empenagem vertical. Atencdo especial deve ser dada na

apresentacéo das consideragdes para simplificacao.
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8 DISTRIBUICAO DE SUSTENTACAO EM ASAS FINITAS

8.1 INTRODUCAO

A forma como a carga de sustentacdo é distribuida sobre uma asa finita (asa,
empenagens, etc.) é uma das questdes mais importantes para o calculo de esforcos sobre estes
componentes. A forma desta distribuicdo definira a forma das distribuicbes de esforco

cortante, momento fletor e momento torcor.

O problema de resolver a forma desta distribuicdo foi solucionado pela primeira vez
pelo Prof. Ludwig Prandtl, no inicio do Século XX. A teoria desenvolvida pelo Prof. Prandtl é

uma das maiores contribuicdes ja oferecida a aerodinamica.

A andlise do Prof. Prandtl é apresentada e explicada com detalhes por Anderson
(Fundamentals of Aerodynamics). Dois métodos simplificados para calculo da distribuicdo de
sustentacdo sobre asas finitas, em regime subsonico serdo apresentados aqui.

8.2 METODO DE STENDER

O Método de Stender se baseia na hipdtese de que a distribuicdo de cargas ao longo da
envergadura € proporcional as areas de uma asa imaginaria na qual suas cordas sdo a média

geométrica das cordas reais e da de uma asa eliptica de mesma area e envergadura.

Flipse de mesma area e envergadura

Forma em planta real =~

Forma em planta da asa equivalente de Stender

Figura 1 — Relacdo entre a asa real a asa eliptica e a asa de Stender

Centro de Estudos Aeronauticos - Universidade Federal de Minas Gerais 121



Introducao as Cargas nas Aeronaves — Paulo Henriques Iscold Andrade de Oliveira

Assim, as cordas de Stender sdo:

onde Cs denota a corda da asa de Stender, Cy4 denota a corda da asa real e Ce denota a
corda da asa eliptica de mesma érea e envergadura da asa real

Como exemplo sera tomada uma asa com:
C=1.550m
C=0.775m
b/2 = 3.725m
S =8.66m°

As equac0es da elipse fornecem:

B
Y
/

onde A denota a semi-envergadura da elipse (3.725m para este exemplo) e B denota a

semi-corda na raiz da elipse.
A area da elipse pode ser escrita como:

S=mnlAIB
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ou, para este exemplo:

8.66 =[3.725[B

Assim, a corda na raiz da asa eliptica, para que esta tenha a mesma area e a mesma

envergadura da asa real, deve ser:

B =0.74m

permitindo escrever entao que:

2

X,y
3.725% 0.747

2

=10 y =+/0.5476 —0.0395 [X*

levando a distribuicdo de corda da asa eliptica, ao longo da envergadura, como:

C, =20y =23/0.5476 —0.0395 [?

Considerando que a asa real seja trapezoidal, pode-se considerar a seguinte

distribuicdo de cordas ao longo da envergadura:

0.775m
x
!
!
!
!
!
!
!
!
!
!
|

0.775m
0.775m

3.725m

Figura 3 — Distribuicéo de cordas da asa real

E_§D3.725—x_ y Dy,_3.725—x
GC CD 3725 0.775 4.8065

levando a distribuicdo de corda da asa real, ao longo da envergadura, como:

C, =y+0.7750C, =22 "X 5775
4.8065
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A partir das equacOes das distribuicdes de cordas da asa eliptica e da asa real pode-se

montar a Tabela 1.

Tabela 1 — Cordas da asa real, eliptica e de Stender

x [m] Ce [m] Cqy[m] Cs
0.00 1.4800 1.5500 15146
0.25 1.4767 1.4980 1.4873
0.50 1.4666 1.4460 1.4563
0.75 1.4497 1.3940 1.4216
1.0 1.4257 1.3419 1.3832
1.25 1.3942 1.2899 1.3410
1.50 1.3547 1.2379 1.2950
1.75 1.3065 1.1859 1.2447
2.00 1.2486 1.1339 1.1899
2.25 1.1795 1.0819 1.1296
2.50 1.0972 1.0299 1.0630
2.75 0.9983 0.9779 0.9880
3.00 0.8773 0.9258 0.9012
3.25 0.7232 0.8738 0.7949
3.50 0.5066 0.8218 0.6452

3.725 0.0000 0.7750 0.0000

‘ Cs

1.00

———
4.00

7

Figura 4 — Distribuigéo de cordas da asa de Stender

Tendo-se a nova forma em planta equivalente de Stender, admite-se entdo que as

sustentacOes sdo proporcionais as suas cordas.
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Cs

———
1.00 2.00 3.00 4.00
%

Figura 5 — Carga de sustentagdo proporcional a corda da as de Stender

As parcelas de sustenta¢do poderdo entdo ser escritas como:

onde S denota a area da semi-asa de Stender (que é igual a area real, e para este
exemplo igual a 4.33 m?), L denota a forca de sustentacdo de cada semi-asa.

8.3 METODO DE ANDERSON

Este método apresentado por Abbott e Doenhoff, apesar de simples € bastante Util para
etapas preliminares do projeto, onde a precisdo das informacdes ainda nao é tdo importante.
Vérias analises preliminares do projeto Tucano da Embraer utilizam este método como base
para a determinacéo da distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura da asa.

Este método divide a sustentagcdo da asa em duas parcelas, a saber:

» Distribuicdo de Sustentacdo Basica: é aquela onde a sustentacdo resultante € zero.
SO existe em asas com tor¢do geométrica ou aerodindmica, ou em asas com

alteracéo da variagéo da relacéo entre a sustentagéo e o angulo de ataque.

» Distribuicdo de Sustentacdo Adicional: é aquela devido ao angulo de ataque da
asa, sendo proporcional ao coeficiente de sustentacdo total da asa.
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A Figura 6 apresenta graficamente estas distribuicbes e a sua combinacdo que

determina a distribuicdo de sustentagéo total da asa.

140
]
>
T 120
>
g
Z 100 \
()
()
° 80
S -
g E |
,‘g é 60
S
o] 40
o
Q
S 20
8
% \
m O T T T T —
>
]

-20

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Distancia ao longo da semi-envergadura [ft]

‘— Sustentacao basica = Sustentagado adicional Sustentagéo total ‘

Figura 6 — Distribuicdes de sustentacéo basica e adicional

A distribuicdo de sustentacdo basica da asa pode ser escrita como:

Cip (Y) =

onde c.p denota o coeficiente de sustentacdo basica na estacdo da asa em analise, §
denota a tor¢cdo geométrica da asa em graus, medida em relacdo ao angulo de sustentacdo
nula, positiva para wash in, S denota a area da asa, b a envergadura, ¢ a corda da estacdo da
asa em analise, a, a variacdo efetiva do coeficiente de sustentacdo do perfil da estacdo da asa

em analise em relacdo a variacdo do angulo de ataque, definida como:

8,

a, =~
E

onde ap denota a variacdo do coeficiente de sustentacdo do perfil da estacdo da asa em
analise em relagdo a variagdo do angulo de ataque e E denota o fator de corre¢do de Jones

definido como a razdo entre o semiperimetro da asa e sua envergadura.
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O termo L, denota um coeficiente de sustentacdo basica, tabelado, para cada estacao

da asa, para asas de diversos afilamentos e alongamentos.

A distribuicdo de sustentacdo adicional da asa pode ser escrita como:

Cla (Y) = c(y)

=

onde ¢, denota o coeficiente de sustentacdo basica na estacdo da asa em anélise e 0
termo L, denota um coeficiente de sustentacdo adicional, tabelado, para cada estacdo da asa,

para asas de diversos afilamentos e alongamentos.

Assim, a distribuicdo de sustentacao total da asa pode ser escrita como:

C (y) =Cpp (Y) +C, m:La(Y)

Abbott e Doenhoff apresentam o prosseguimento desta analise para determinar razdo
entre sustentacdo e angulo de ataque da asa, e as parcelas de arrasto induzido da mesma.
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10 CARGAS NO SOLO¢

10.1 INTRODUCAO

Existem dois grupos diferentes de cargas designadas como cargas no solo que atuam
sobre uma aeronave. O primeiro consiste das cargas que ocorrem durante a aterragem da
aeronave, ou seja, da transicdo de uma condi¢do na qual o peso do avido é apoiado pela
sustentacdo a condicdo de ser apoiado pelo solo. As cargas que resultam desta transicdo
dependem de muitos fatores, como por exemplo: habilidade do piloto, velocidade de
aterragem e de descida do avido, visibilidade, caracteristicas de absorcdo de energia do trem

de aterragem.

O segundo grupo de cargas no solo sdo as que resultam da operacdo da aeronave na
pista, ou seja, durante o taxiamento, o uso do freio na execucdo de curvas, aquecimento e
experimentacdo dos motores antes da decolagem dentre outros. Estas cargas dependem,

sobretudo, das caracteristicas do campo de aterragem.

Na aterragem a aeronave se aproxima do solo segundo uma trajetoria tal que no
instante do impacto, esta tenha uma velocidade horizontal (acima da velocidade de estol) e
uma velocidade de descida razoavelmente pequena. As asas sustentam parcialmente ou
totalmente o peso do avido, dependendo da velocidade e da atitude do avido. A finalidade
principal do trem de aterragem €, portanto de absorver a energia cinética da massa do avido
com a velocidade de descida Vy. As cargas que resultam dependem das caracteristicas de
absorcdo de energia do conjunto pneu-amortecedor. Também, durante a aterragem, as rodas
sdo repentinamente aceleradas da condicdo de repouso até uma velocidade horizontal do

! Este documento foi baseado na apostila elaborada pelo Prof. Mauricio Alves Loureiro para ser
aplicada na disciplina Teoria das Estruturas Aplicadas aos Avides | do curso de Engenharia Mecanica

Aeronautica do Centro de Estudos Aeronauticos do Departamento de Engenharia Mecanica da UFMG.
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avido. Durante a aceleracdo angular das rodas, os pneus sdo arrastados sobre o solo, e

aparecem cargas horizontais elevadas.

Nas condi¢des de rolagem no solo, a sustentacdo é geralmente desprezivel, de forma
que o trem de aterragem esta sujeito ao peso do avido. Combinadas com estas cargas o trem
tem que resistir as cargas dindmicas que resultam de defeitos das pistas, aplicagdo de freio ou

execucao de curvas.

10.2 CRITERIOS PARA CARGAS DE POUSO

Os critérios para determinacdo das cargas nos trens de pouso de aeronaves de
transporte nao sofreram alteracdes desde a década de 50, com excec¢do da incluséo de termos

que imp0e a determinacédo das cargas através das respostas dindmicas do trem de pouso.

Os paragrafos 479 até 485 das normas aeronauticas determinam os critérios basicos a
serem utilizados para a determinacdo das cargas devido ao pouso da aeronave, podendo ser

resumidos como:

e Os pardgrafos 479 e 481 determinam as atitudes de pouso que devem ser
consideradas durante as andlises de pouso, sendo, basicamente, condi¢des

niveladas e condicfes de cauda baixa.

» As velocidades verticais a serem analisadas sdo: i) 10ft/s na condicdo de peso de
pouso de projeto e ii) 6ft/s na condicdo de peso de decolagem de projeto. Estas
velocidades podem ser alteradas caso seja provado que é impossivel que a

aeronave em questéo alcance estes valores de velocidade.

* A sustentacdo da aeronave deve ser considerada, sendo, entretanto, sempre menor

gue 0 peso da mesma.

e Qs fatores de carga limites correspondentes aos limites de velocidade estabelecidos
devem ser comprovados de acordo com os testes definidos nos paragrafos 723.

» O coeficiente de atrito entre 0 pneu e o solo deve ser avaliado levando em
consideracdo os efeitos da pressdo dos pneus e da velocidade de derrapagem, néo

necessitando ser maior que 0.8.
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* O método de anélise dindmica da aeronave em condigdo de pouso deve levar em
consideracdo, no minimo: i) caracteristicas dinamicas do trem de pouso; ii) 0s
efeitos de spin-up e spring-back; iii) a resposta de corpo rigido da aeronave e iv) a

resposta dindmica da estrutura da aeronave.

10.3 VELOCIDADES DE Pouso

As velocidades de pouso, segundo o paragrafo 479 das normas aeronauticas, devem
ser calculadas como se segue. A velocidade de pouso em dia padrao (Vsq) é definida como:

VLsd :VLl :Vso (TAS)

onde V,; denota a velocidade de estol em um dia padrdo, ao nivel do mar e com os

flapes na configuracdo apropriada para pouso.
A velocidade de pouso em dia quente (Vinq) é definida como:

V., =1.25V,, +V,, (TAS)

onde V|, denota a velocidade de estol em um dia com 41°F acima da temperatura
padrdo, na maior altitude de aeroporto que a aeronave é homologada e Vy, denota o acréscimo
de velocidade dependente do tipo de certificacdo de vento de cauda da aeronave (Tabela 1).

Tabela 1 — Velocidades de vento de cauda

Tipo de certificacdo Vi
0-10kn de vento de cauda 0
Mais de 10kn de vento de | Valor de vento de cauda
cauda da homologagéo

Deve-se notar que a variacao da velocidade de estol de uma aeronave de acordo com a

temperatura pode ser calculada facilmente pela relagéo:

Thd _%
e

V., =V,

SO

1
2
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onde Tpg denota a temperatura do dia quente, Ty a temperatura padrdo e Vg a

velocidade de estol ao nivel do mar com temperatura padréo.

Esta equacdo pode ser deduzida quando se lembra que a densidade do ar, o

considerando como um gas ideal, pode ser calculada por:

P RO

Exercicio

Determinar as velocidades de projeto, minima é maxima, para pouso de uma aeronave

com as seguintes caracteristicas Atmosfera padrao 1SA:
W =1980001lb
Area alar = 1951ft?
Altitude méaxima de pouso = 13500ft
Deflexdes de flape de pouso = 30° e 25°
Velocidade de estol = 103.8keas para flape 30° e 106.7keas para flape 25°.

Velocidade de vento de cauda para pouso = 15ktas

10.4 FATOR DE CARGA NO SOLO

O fator de carga no solo é diferente do fator de carga no aviao.

R

j— max
n. =

ow

onde Rpax denota a forca maxima da reacdo do solo sobre o trem de pouso e W denta o

peso da aeronave.

Observa-se que o fator de carga na aeronave, na direcao vertical, seria:
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10.5 ABSORCAO DE ENERGIA

Supde-se que o avido toque o solo com velocidade vertical V4 e velocidade horizontal

V. Pode-se representar o trem de aterragem por uma mola como na Figura 1.

Vd We

Figura 1 — Trem de aterragem

Supondo o trem de aterragem como uma mola linear, tem-se a seguinte relagdo entre a

forca vertical R e a deflexdo do trem de aterragem o:

CARGA

n=0.5

DEFLEXAO
Figura 2 — Absorc¢ao de energia de uma mola linear

A area sob a curva sera igual a energia absorvida pelo conjunto pneu-amortecedor.

E,=<R_[3
2

max max
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Na realidade de um trem de aterragem moderno esta relacdo entre a forca vertical e a

deflexdo do trem de aterragem ocorre de acordo com a Figura 3.

ACARGA

n=0.9

DEFLEXAO
Figura 3 - Absorcéo de energia de um trem de aterragem moderno

Desta forma, pode-se definir com a eficiéncia de um trem de pouso a relacdo entre a
energia absorvida pelo trem de aterragem e o trabalho total realizado pela forca vertical
(relacdo entre a area sobre a curva forca deformacéo e a area do retdngulo formado pela forca

vertical e deformacgdo méximas), podendo ser escrita como:

Assim, no caso do trem de aterragem com mola linear sua eficiéncia sera de
exatamente 50%, valor muito baixo quando comparado com os trens modernos, utilizando

amortecedores hidraulicos, que possuem eficiéncia entre 70% e 95%.

Observa-se uma contradicdo ao se associar alta eficiéncia com os trens de aterragem
bem projetados, quando ¢é levado em consideracdo que trens com alta eficiéncia de absorcéo
de energia necessitam de cargas relativamente grandes para sofrerem pequenas deflexdes,
proporcionando um rough-ride para a aeronave. Por outro lado, amortecedores que
apresentam uma relacdo crescente de deformacéo e carga devem proporcionar uma absor¢do
de energia mais suave, apesar de serem penalizados quando a eficiéncia de absor¢do. Um
equilibrio entre estes dois objetivos é obtido com sucesso através do uso de amortecedores

6leos-pneumaticos, presentes nos melhores trens de aterragem da atualidade.
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10.6 DEFLEXAO PARA ABSORCAO DE ENERGIA

De forma mais detalhada, admitindo o trem de aterragem apresentado na Figura 1
pode-se escrever a energia total na condigéo nao defletido como:
1w
E, ==—V/ +W [h,
29

—~——
poténcial

cinética

Na posicdo de maxima deflexdo do trem de aterragem a velocidade de descida se

anula, eliminando o termo de energia cinética.

O trabalho realizado pela sustentacdo durante a deflexdo do trem, considerando que

esta permaneca constante durante o processo de deflexdo, pode ser escrita como:
E, =LOB=k WD

onde k_ denota uma constante de proporcionalidade entre a sustentagdo remanescente e

0 pPeso da aeronave.

Durante o processo de deflex&o do trem a diferenca de energia entre a posicao inicial e
a posicao final deve ser armazenada no conjunto mola-amortecedor e no pneu, podendo ser

escrita, de forma geral, como:
E=nR

Assim, igualando a energia inicial com a energia armazenada no trem e os trabalhos

realizados, tem-se:

7 VWM =0, RB)+ (0, R1B,)+k, W 5+ h

Utilizando a definicdo de fator de carga no solo,

%VEVV“Z +W T, = (n, T, W 3,)+(n, 0, W 0B, )+k, W B+W h
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%vj =(n, ™, @) +(n. B, B,) +4 (k_-1) +a (k_-1)

Assim, um dos problemas do projeto de um trem de aterragem consiste em determinar
a deflexd@o necessaria do amortecedor, para um certo valor de fator de carga no solo, de forma
a manter coerente o equilibrio de energia. Observa-se que para uma velocidade de descida, a
deflexdo do amortecedor podera ser menor, quanto maior for o fator de carga no solo.
Entretanto, durante o projeto de um trem de aterragem altos fatores de carga no solo devem
ser evitados, por razdes de conforto dos passageiros e por razdes estruturais®. Valores limites

para o fator de carga no solo sdo definidos nos regulamentos.

A deflexdo e a eficiéncia de pneus podem ser obtidas através de informacGes técnicas
apresentadas pelos fabricantes ou através de ensaios de impacto. A relacéo entre a sustentacdo
remanescente durante o pouso e o peso da aeronave, bem como as velocidades de descida da
aeronave sdo especificadas pelos regulamentos, como j& visto anteriormente. A eficiéncia do

amortecedor deve ser obtida diretamente do seu projeto.

10.7 CARGAS DE ACELERACAO DAS RODAS — SPIN-UP LOADS

Geralmente, os avifes nao possuem meios para efetuar a rotacdo prévia das rodas a
velocidade periférica correspondente a velocidade de aterragem, de modo que as forgas
horizontais que ocorrem durante a parte inicial do impacto podem vir a ser da mesma ordem

de grandeza que as cargas verticais, dependendo do coeficiente de atrito entre a pista e 0 pneu.

Todavia, as rodas geralmente chegam a velocidade periférica maxima (V) antes que a
forca vertical atinja o seu valor maximo, de modo que os regulamentos permitem uma razédo
entre a carga maxima horizontal e vertical muito menor que o coeficiente de atrito entre o solo

e 0 pneu.

2 Como regra geral pode-se admitir que o esforco de flexdo na asa imposto pela reacéo vertical do trem

de aterragem ndo deve ser maior que o esfor¢o provocado pelas cargas aerodindmicas.
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A Forca

TEMPO

|

|
o
S
L
oy
L
| |
L
T t

! max

Figura 4 — Variagéo da forga vertical e horizontal com o tempo

Admitindo o sistema apresentado na Figura 5, pode-se montar um método racional

para determinar a carga maxima horizontal.

VH

-—

R
Figura 5 — Forcas e velocidades atuantes na roda

A relacdo entre a forca horizontal e a forca vertical pode ser escrita como:
H=p[R

Para qualquer instante de tempo, a resultante dos momentos em relacdo ao centro da
roda deve atender a Segunda Lei de Newton.
d’e

|Wm2:Hu®:pmu®
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onde I, denota 0 momento de inércia polar do conjunto roda-pneu-freio e r denota o

raio do pneu que pode variar com o tempo.

Efetuando a integral no tempo deste equilibrio até o tempo onde a carga horizontal é

méaxima, tem-se:

Assim, obtendo-se a integral do lado direto da equacdo de forma experimental é
possivel determinar o tempo onde a carga horizontal atinge seu valor maximo e assim,

utilizando as relacdes ja apresentadas, calcular o valor da carga maxima horizontal.

AR Ar I
t ¢
AR.r —
. R
L

Figura 6 — Determinacéo do tempo de ocorréncia da carga maxima

horizontal
O Part 23 permite as seguintes consideracdes simplificativas para este calculo:

e o raio do pneu pode ser considerado constante, igual ao raio sob carga maxima
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» avariacdo da carga vertical com o tempo pode ser considerada linear

A Forca

TEMPO

|
|
|
|
|
|
!
t

|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
t
z
Figura 7 — Variacao simplificada das cargas horizontal e vertical com o

tempo

Assim, pode-se escrever para a carga horizontal:

Ho = HR(t) se t<t,

max

H =ulR

max

se t>t

max

E a carga vertical, linearizada, pode ser escrita como:

R(t) — I:zmax bi
tZ
Desta forma, tomando a equacao:
b Y _ TjR [F(t) ot
M DT('[) 0

pode-se escrever:
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como.

tem-se:

H zl\/zwhml:Rmawa
t

max
r

e z

onde Rmax € t; SA0 obtidos através de ensaios, Vi, geralmente € igual a 1.2V e n para
pista de asfalto é igual a 0.80. O Part 23 defini também que Hnax N80 necessita ser maior que
80% de Rmax-

10.8 CASOS DIVERSOS DE ATERRAGEM

Inicialmente, para o prosseguimento das analises, sera considerado que a sustentacdo
oferecida pela a asa ainda é igual ao peso da aeronave. Assim, ndo ocorre forca na vertical do
sistema e, consequentemente, ndo se tem variacdo de energia potencial devido ao

deslocamento deste tipo de forca.

Assim, a energia absorvida pelo trem de aterragem sera:

As cargas de aterragem sdo aplicadas & aeronave em diversas condi¢des basicas e
atitudes especificadas nos regulamentos. Evidentemente, é impossivel prever exatamente a
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grandeza e a direcdo das cargas nos trens que podem ocorrer durante 0 pouso da aeronave. A
finalidade dos regulamentos € exigir que o trem de aterragem seja capaz de resistir a
combinagOes de cargas verticais, horizontais e laterais, dentro de limites que a experiéncia

mostra serem adequados.

10.8.1 ATERRAGEM NIVELADA — TREM TRICICLO

HRN tRN Mg 2R 'ZRM

Figura 8 — Aterragem nivelada — Trem triciclo

As equacdes de equilibrio de forga serdo:

R, +2R, =V a
g

Vv

Ry (b-uM)-2R, (a+u M) =106

Se for desconsiderada a aceleracdo de arfagem da aeronave durante o toque, ou seja,

0 =0, porque as trés tocaram 0 solo a0 mesmo tempo:

Ry _a+tplh
2[R,, b-ph
_Wa, b—plh
R, =——~———
2 g a+tb

R, =w A 2*HD
g a+b

Centro de Estudos Aeronauticos - Universidade Federal de Minas Gerais 150



Introducao as Cargas nas Aeronaves — Paulo Henriques Iscold Andrade de Oliveira

Sendo E, e En a energia absorvida pelo trem do nariz e pelo trem principal,

respectivamente:
EN = n [ﬂRN )max |:amalx
EM = 2 |]] EQRM )max |:émax

Assim, a relacdo entre a energia absorvida pelo trem do nariz e pelo trem principal

pode ser escrita como:

EN - (RN)max
EM ZEQRM )max

Sabendo que a energia total a ser absorvida pelo trem de aterragem € igual a energia

cinética da aeronave na direcao vertical,

pode-se escrever a energia absorvida pelos trem de aterragem do nariz e principal

como:
WV} a+ph
N2 a+b
WV b-ph
M 20y a+b

10.8.2 ATERRAGEM NIVELADA — TREM DE POUSO CONVENCIONAL
Admitindo aceleragéo de arfagem nula:

2R, (a-ph)-R, (b+umh)=0

2[R, +R, :WBE;—V
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a . N
onde —-denota o fator de carga no solo ng. Combinando as duas equagoes, tem-se:
g

M :l—b-l-p'l:hngw
2 a+b

:_a—ptlhn W
a+b

T g

ZRMT a
I
Figura 9 — Aterragem nivelada — trem convencional
Para determinar a carga critica no trem auxiliar, considera-se a condicdo mais critica

que é quando o atrito entre o pneu do trem principal e o solo é nulo. Neste caso o trem auxiliar

deve resistir totalmente 0 momento decorrente das rea¢Ges do trem principal.

_1b+pth
(RM )max - 2 a+b ngW

a
(RT )max = a+b ngW

A energia absorvida pelos trens de pouso sera, de forma analoga ao caso resolvido

anteriormente;

_1b+pmVy
E, ) =-2THNYey
( M)max 2 a+b 29
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a V?
E = 24w
( T)max a+b29

10.8.3 ATERRAGEM NAS DUAS RODAS PRINCIPAIS

L]

m.ay, | 2uRy tZR
M

Figura 10 — Aterragem nas duas rodas principais

Para este tipo de aterragem deve-se Ter 0 conceito de peso equivalente. Quando uma

forca R ¢ aplicada no centro de gravidade de uma massa com peso W’ a aceleracdo linear que

resulta na direcéo v é:

al

\

R
W

Se a forca R ndo passa pelo centro de gravidade da massa, a aceleracdo do centréide

desta permanece a mesma, mas, neste caso, a forca produz também uma rotacdo na massa. No

caso de uma aterragem simétrica de um avido nas duas rodas principais, se a resultante ndo

passa pelo centro de gravidade do avido, a acelera¢do angular produzida seré:

Pu)

a

P

0

=

.._M
Iy

onde ky denota o raio de giragéo do avido em relagéo ao seu eixo transversal.

A aceleracdo linear medida na linha de aplicacéo da forca sera:
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! W Vlkz k;
g y
Fazendo @', = a,, tem-se que:
W= W
|2
1+—

Significando que quando uma forca R € aplicada no centrdide do peso equivalente,
produz a mesma aceleracdo, velocidade e deslocamento que ocorre quando essa forca é

aplicada em ponto fora do centro de gravidade da massa real.

Portanto, a energia absorvida pelo trem principal na aterragem em duas rodas é menor
pois, W <W :

Isto porque parte desta energia é absorvida pela aceleracao de arfagem da aeronave.

Se forem levadas em consideracdo as forcas horizontais para o calculo do peso

equivalente, tem-se:
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10.8.4 ATERRAGEM EM UMA RODA

Figura 11 — Aterragem em uma roda

Neste caso pode-se calcular o peso equivalente do mesmo modo que no caso anterior,

chegando ao seguinte resultado:

W':L
12 t?
1+72+72

ky K

Para este caso, a energia absorvida pelo trem de pouso também sera menor. Todavia,
0s momentos de rolamento, arfagem e guinada que ocorrem devido a aplicacdo das cargas de
aterragem, podem resultar em carga criticas para alguns elementos estruturais da aeronave,
como, por exemplo, a alma de cisalhamento da longarina da anta entre os lados da fuselagem,

a ligacdo da asa a fuselagem e a propria fuselagem em flex&o lateral.
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10.8.5 ATERRAGEM COM VELOCIDADE LATERAL

CORNERING FORCES

RODAS EM ACELERACAO RODAS ACELERADAS

Figura 12 — Aterragem com velocidade lateral

Nos requisitos, as condigdes de aterragem incluem aterragem com velocidade lateral
ou derrapagem do avido em relagédo a pista. Enquanto as rodas se encontram em aceleracao as
cargas laterais podem ser obtidas através da decomposicdo da carga horizontal de acordo com

0 angulo de derrapagem da aeronave em relagéo a velocidade de pouso:
Ruv =HIR[¢osy
Ry =H[RSeny

Apos a aceleracdo das rodas, ou seja, ap6s as rodas atingirem a velocidade igual a
velocidade horizontal do avido, momento em que deixam de existir as cargas horizontais, as

cargas laterais (cornering forces) podem ser calculadas de forma empirica como:

Ry =0.05[R [P (graus) para p<5°

10.9 EFEITO DA SUSTENTACAO RESIDUAL NA DETERMINACAO DAS CARGAS DE

ATERRAGEM

Seja a sustentacgéo residual igual a:
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Nesse caso, depois do impacto, devido ao deslocamento do conjunto pneu-
amortecedor, o trem deve absorver em quantidade adicional de energia potencial, dada pela

equacao:
EP=(W-L)B=W {1-k, )&
Assim, a energia total absorvida sera:

2
Ea :WZDQ;(, +W |:6[61_kL)

Terem-se, portanto:

W v/

n |:lRmax |:émax = +W |:6|:ql_kL)

10.9.1 ATERRAGEM NIVELADA

Para aterragem nivelada, tem-se:

R, +2R, =V a

; +(w -L)

\

Ry(b-ph)-R, (@a+ph)=1,8

Se for desconsiderada a aceleracdo de arfagem da aeronave durante o toque, ou seja,

0 =0, porque as trés tocaram 0 solo a0 mesmo tempo:

b—uh
a+b

Ry :V?V(ng +1_kL)

a+uth
a+b

2
Ey = Wwd +W(1—k|_)|:5(a+ul:hj
29 a+b

R, =W(n, +1-k,)
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E, :{W Vg +W(1—kL)E6}(b_“Dhj

29 a+b
ou:
Eym —WEngdz +W, (1-k, ) D
onde:
wel, w2

10.9.2 ATERRAGEM NIVELADA COM TREM CONVENCIONAL

De forma semelhante ao caso anterior:

We
29

EN,M = "'\NE(]-_kL)l:6

onde:

_Wb+uEIh
M a+b

a
T a+b

10.9.3 ATERRAGEM EM DUAS RODAS E EM UMA RODA

Tem-se entdo para a energia absorvida pelo trem principal:

1 2
E, = Wzgd +(W'-L)®
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10.10 ENsAIOS DE QUEDA LIVRE

Nos regulamentos sdo exigidos dois ensaios de queda livre dos trens de aterragem. O
primeiro tem a finalidade de verificar o fator de carga utilizado nos calculos das cargas limites
do trem. O segundo mostra se 0 trem € capaz de absorver um certo excesso de energia sem

ruptura.

Os ensaios podem ser feitos com o trem fixo no avido. Neste caso suspende-se 0 avido
até uma altura determinada (H) que corresponde a velocidade de descida exigida, e deixa-se 0
avido cair. Pode-se determinar a aceleracdo maxima durante o impacto e o deslocamento do

trem de pouso.

Geralmente, prefere-se ensaiar o trem isoladamente do avido, para maior

aperfeicoamento do trem sem danificar a estrutura do avido que estad em desenvolvimento.

Para simular a velocidade longitudinal do avido pode-se dar em rotacdo na roda de
modo que a velocidade periférica seja igual a velocidade horizontal. Outro método € colocar

um piso mével por baixo do aparelho.

O ensaio é feito com um peso equivalente (W) a reacdo de cada trem de pouso como

o0 solo tal que:

_,axplh - . .
W, =W ib para trem auxiliar (bequilha) ou trem de nariz
a

We =

w -
) para trem principal
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'=l.r= L1 j

Figura 13 — Ensaio de queda livre de trem de aterragem

A altura de langamento pode ser determinada de acordo com a relagdo entre a
velocidade de descida e a energia cinética do sistema:
1w A

WE H :——EVdZ =H=—=
29 29

A energia absorvida pelo trem no ensaio sera:

2
E :%+wE B=W,(H +9)

e
Se no momento de tocar o solo, for aplicada em forga L =k, (W para cima, simulando

a sustentacao:
E, =W.H + (W, - L)5=W.[H +(1-k_)3]
que é exatamente a energia que o trem devera realmente absorver no pouso.

Mas a aplicacdo desta forca é muito dificil na pratica. Assim, deve-se achar um meio
de reduzir essa energia diminuindo H ou Wg de uma forma coerente. Diminuindo H a
velocidade de impacto serd diferente e as condi¢cbes do ensaio ndo representaram com
exatidao a realidade. Assim, a alternativa é reduzir o valor de We. A energia absorvida com a
massa reduzida W, sera:
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Ee = We (H + 69 )
a qual devera ser igual a energia que o trem de pouso tem que realmente absorver:
E. :WE[H + (1_ kL)a]

Assim:

e

W :W{H +(1—kL)m$}

H +9,

Para encontrar entdo o valor exato de W, deve-se efetuar um processo de ensaios

iterativos até que ocorra 6 =9, .

10.10.1MEDIDA DO FATOR DE CARGA

Para determinar o fator de carga maximo durante o impacto coloca-se acelerémetros
em pontos especificos do dispositivo de ensaio e efetua-se o registro das acelera¢des ao longo

do tempo durante o impacto.

Amax -
\___//—‘hx"‘“-.._._
-lg —_ |—J tZ
IMPACTO REPIQUE
|

Figura 14 — Aceleracgdes durante o impacto de um trem de aterragem

Entretanto, como a massa utilizando para o ensaio ndo é a massa real da aeronave,
deve-se calcular uma relacédo entre o fator de carga observado no ensaio e o fator de carga que
realmente sera observado na realidade do trem de aterragem montado sob a aeronave. Assim,

o fator de carga no ensaio sera:
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n': max:1+ max

o fator de carga no solo para em avido de peso WE sera:

R

j— max
n =

g WE

Assim, pode-se concluir que:

ou, utilizando a relacdo calculada anteriormente:

H+(1-k )J

Esta relacdo permite calcular o fator de carga no solo, a partir do fator de carga

determinado no ensaio.
10.10.2RESULTADOS DOS ENSAIOS
Para se fazer os ensaios sdo necessario as seguintes informacoes:
» Altura de queda livre (H);
» Peso efetivo do ensaio (We)
» Estimativa da deflex&o do trem de aterragem (&)
As informag6es minimas a serem obtidas séo:

» A aceleracdo maxima registrada durante o impacto, na dire¢cdo do movimento da

massa,

* O deslocamento total da massa depois do impacto, na direcdo do percurso da

massa, geralmente vertical.
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A aceleragdo é medida por meio de um acelerbmetro, o qual pode ser inquirido ao
temporalmente no decorrer do ensaio. Do registro de aceleracGes no tempo pode-se obter o
valor da aceleracdo méaxima e o tempo de sua ocorréncia. Com o valor de aceleracdo maxima,
como visto anteriormente, pode-se calcular o fator de carga no solo efetivo para a aeronave. O
valor do tempo que ocorre a aceleragdo maxima é de extrema importancia para o céalculo das

reacdes horizontais, conforme também ja foi visto anteriormente.

A variacdo no tempo da aceleracdo ap6s o impacto (no repique) também é importante
para a anélise do comportamento de absorcéo de energia do trem. Se ocorrer, apds o impacto,
aceleracgdes iguais ou menores que —1 significa que a roda deixou o solo e deve haver um

impacto secundario, o qual ndo é desejado.

A medida do deslocamento do trem durante o ensaio serve, como foi visto, para

verificar se o peso reduzido para o ensaio foi coerente com os calculos de energia.

10.10.3ENSAIO DE ABSORCAO DE EXCESSO DE ENERGIA

Este ensaio serve para verificar se, no caso de necessidade do trem de aterragem
absorver uma quantidade maior de energia, vai haver ruptura®. Esse ensaio é exigido pelos

regulamentos e a velocidade de descida é definida como:
(Vd )ex = 12 m/d
causando:

(H), =1.44H

10.11 ROLAGEM

E necessario levar em conta condicBes de carregamento que podem ocorrer durante a

operacdo do avido na pista. Dentre as condi¢cGes mais importantes tem-se:

® Este ensaio representa a condicéo de carga final do trem. Este pode ser danificado com este excesso de

carga, mas ndo deve haver ruptura.
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10.11.1ROLAGEM COM FREIOS

Supdes que o avido esteja nivelado, com o trem em contato com o solo sem velocidade
de descida e com freio aplicado. O coeficiente de atrito entre a pista e 0s pneus devem ser de
0.8. Deve-se considerar um fator de carga vertical de 1.33 e uma carga horizontal igual a 80%

da reacédo do trem principal.

“%%‘ =

fry

0.8RMtRM

Figura 15 — Rolagem com freios

10.12 CURVAS

Nesta condicdo é suposta uma combinacdo de carga vertical e lateral no centro de
gravidade do avido, que resulta em cargas nos trens semelhantes as cargas que ocorrem na

execucdo de uma curva.
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S,W
]SM,RMZ
l Sn,Rn2

Sm,Rm1

tRN 1an,Rlvlz

Figura 16 — Forcas atuantes nas curvas
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Determination of Shock Absorber Travel for

Limit Load
The design problem is to determine the required
total travel (shock absorber + tire deflection ), which
will absorb the aircraft energy without exerting an
overly high load factor. It is customary to use a
Limit Ground Reaction Leoad Factor of 3,00 -3.50,
Higher load factors are acceplable, although rather
uncomfortable. In general, for aireraft with the
main landing gear attached to the wing, it is desir-
able to keep the landing gear loads (wing bending)
smaller than the acrodynamic loads.

The longer the shock absorber stroke, the lower
will be the load factor, But there are considerations
which may limit the size of the shock absorber,
such as: space for landing gear reiraction, weight
of the landing gear, aerodynamic drag of a fixed
landing gear, aircraft attitude on the ground, and
also the minimum load factors given in FAR
23.473(g) as follows:

Minimum Inertia Load Factor n =267
Minimum Ground Reaction
Load Factor n; = 2.00

These load factors are minimum allowables for sup-
port structure and gear structure.

The vertical speed is specified by FAR 23.478(d)
as a function of wing loading:

- |.)f T
Vo= 44 (—‘g—) toLve = 19,3%'%

The wing lifl during the descent can be caleu-
lated with the aerodynamic equatlion:

. SWV§ Cy
390

where: Vg = Aijrcraft Stall Speed (mph)
Sw = Wing Avea (1t.2)
Cp = Wing Lift Coefficient —
Assume Cp = 1.0 (post stall)
The ratio between the wing lift and the weight,
according to FAR 23.473(e), cannot be higher than
2/3. The designer has a choice of calculating the
wing lift or using the maximum value allowed by
the regulation. A general equation to caleulate Lthe
required shock absorber stroke can be writlen as
follows:
Since:r =-%¢. =%: B667 and “g” = 32.2 ft./sec.2

ﬁIIT
__ '30«4’% - dy [(n;%Kg) - .333]

% = (n,K) - 333
The designer now has to select the tire and the
type of shock absorber. The tire is selected by static
loads, as shown on page 42; the maximum deflec-
lion ean be calculated from the data shown in

Tables 4-IV to 4-1X by sublracting the flat tire ra-
dius from the inflated radius, The limit deflection
can be laken as .75 of the total deflection or can
be found in the load deflection curves for Type 111
tires in Figures 4-46 to 4-52,

For preliminary design purposes, average efli-
ciency of different types of shook absorbers listed
in 8-IV can be used in the previous equation to
calculate the required stroke for limit load.,

Assuming an average value for ny = 3.0 and tire
efficiency K¢ = .42:

W
.3{]\.'{% -y LL2E2T],
dy, = :

{SﬂKs} -.343

Table 9-IV. Shock Absorbers Stroke

[ ifi- Twvpical Shock
Tvpe of clieney Stroke for Limit
Shock Absorber| KEs Load: dg (IL.}
Air Spring 0.45 | 0.29.W/8 -d; 0.91
Steel Spring 0.50 | 0.25,W/S -di 0.79
Rubber Spring | 0.60 | 0.20./W/8 ~dy 0.63
Ring Spring 0.70 | 0L.17JW/S —dt 0.52

Oleo/Prneumatic | 0.75 | 0.16/W/8 =dg 0.48
Withoul Ori-
fice Control

Oleo/Pneumatic | 0,85
With Orifice
Control

L13W/S ~dg 0.42

It must be emphasized that these values are cal-
culated with several assumplions, as listed belore.
For olher values use the general equation.

Determination of Shock Absorber Travel
for Reserve Energy

According to FAR 23.723, it must be shown Ly
energy absorption lests that the limit load factor
selected for design will not be exceeded in landings
with the limit descenl velocity. Also, the landing
gear may not fail, but may yield, in a Lest showing
its Reserve Energy absorption capacity, simulating a
descent velocily of 1.2 times the limil descent velo-
cily, and assuming lift equal to the weightl of the
airplane. The 20% increase in the descent velocity
s equivalent to 44% increase of the Kinetic Energy.

The strut stroke required for the Reserve Enerpy
drop test will depend on the capacity of the tire to
absorb some of the additional enerpy, and also in
the characteristics of the shoek absorber. The
ground Joad factor ng for Reserve Energy can be
increased by 20% and r = LW = 1.

The general equalion for Reserve Energy shock
absorber stroke is as follows:



1.44 X al., % - dt {nZI{EKL]
dspi =

nzR ks
Assuming an average value ofngpp = 3.0x1.2=
3.6 and tire efficiency Ky = .42,
_43uﬁg _di (1.512)
SRE= 7 T ger.

Table 9=-%  lists required sirokes for Reserve
Energy for different types of shock absorbers.

Table 9-¥. Shock Absorbers Strokes
for Reserve Energy

' 1 [Ti- T'ypical Shoclk

Btroke for Heserve

Type of ciency
Shock Absorber| Ky Energy: dgpy (ft.) |
Adr Spring .45 0.26/W/S -di 0.93
Steel Spring 0.50 | 0.24W/8 -d; 0.84
Rubber Spring | 0.60 | (.20,/W/8 -di 0.70
Ring Spring (.70 0.17./W/S -d¢ 0.60

Oleo-Pneumaltic | 0.75 | 0.16W/S -dy 0.56
Without Ori-
fice Control

Oleo-Pneumatic | 0.85
With Orifice

Conlrol

0.14JW/5 —dy 0.49

The tire maximum deflection (dy) should be used
with these equations.

It will be noted that the strokes required for
Reserve Energy are smaller than for Limit Loads,
This is mostly due Lo the 20% increase in the load
factor and the greater tire dellection.

Example: Calculation of Shock Absorber Stroke

Calculate the shock absorber stroke for an aircraft
with the following characteristics:

Maximum Design Weight: 1780 b,
Fuel Capacity: 32 gal.
Wing Area: 216 ft.?

Desipn for a Ground Reaction Limit Load
Factor n, = 3.0
Design Landing Weight = (Max. Design Weight) -
(.25 % Fuel Weighl)
= 1780 Ib. - .25 % {32 gal.) X (6.0 1b./gal.)
= 1780 - 48 = 1732 Ib,
- o W 1732 1b.
Wing Loading: g " S16 L

Level landing, load on each wheel;

_ 1732 u;. XB8.00 _ 00

= 5.00 Ib, /It

]:_1
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Select 5,00 - 5 , GPR, Type I tire inflaled Lo 40
psi-relerence Figure 4-47.

Impact Load Dellection; al 2598 lh.: Deflection is
2.55 . (L21 1),

Tire efficiency Ky = 0.45.

Oleo-pneumatic shock strut without orifice control
Ly = 00TE,

_ .30./8.00- .21 [(3.0 X 0.45)- .333] _

ds (3.0 0.75)- .333
_ 848213 _ . g
=TT ais a81 M o= 397 in.
Total dellection: Tire 2.55 in.
Strul =~+ 3._9? ir.
Total 6.52 in.

Check for Reserve Encrgy: Nzpp = L2X3.0=36
Impact Load on Tive: P= 2598 % 1.2 =3117 Ib,

From Figure 4-50: d; = 3.0 in. = .25 [t,
438,00 - .25 (3.6 x 0.45)

dsps = 3.6 x 0.75
1.221 - .405 _
= =200 302 T = 362 in,

Example: Calculation of Ground Loads
{(Nose Wheel Tvpe)

Ground loads are caleulated for the Pazmany PL-2
alrerafi according to FAR-23 requirements,

Level Landing — Inclined Reactions
Ref: FAR 23.473a)(2)i) and Appendix C

Nose wheel and main wheels contact Lhe ground
simultaneously. '
Limil inertia load faclor at C.G.:
L = .67 W .
Wing Area: 116 It.*
Maximum Design Weighl: 1600 b,

n = 3.5;

1

Verlical component at C.G.:

YV =nW = 3.6 X 1600 lb, = 5600 Ih,
Horizontal component at C.G:

I =KnW = .25 X 5600 = 1400 b,
Vertical component at ground:

Veg=(n-L)W=(3.6-.67)% 1600 = 4534 |h.
Horizonlal component at ground:

Hg = KnW = .25 X 5600 = 1400 Ib.
With these lwo components, trace the resultant
vector through the C.G. The angle of the resultant
torce with respect to the vertical is .

1400 _ o .
tan B = 2o = 309 . f = 17.1 deg.
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Measure on the sketch the dimensions a’, b and o7
{perpendicular to the resullantl),

Figure 9-31, Pazmany PL-2 Ground Looads —
Level Landing Inclined Reactions
a' = 30.8 in.
b*= 14.4 in.
d'= 45.2 in,
Main Wheel Loads {Both Wheels)

= (n- L)W 3-—
30.8

5" S085 1b,
D = KnW —d-,-*
= 25 3 zgg =054 b,
and for each wheel:
Tr 3085 _ (543 1b, L9 yrq 1
MNose Wheel Loads
Vi = (n - L)W-2-
= (3.5 - .67) X 1600 X L}“—mum
Dy = 1{11w%
25X 8.5 X 1600X 13 = 446 1b.

The method for caledlating the wheel spin-up load
given in Appendix 1) is used for the PL-2.

Wheel Spin-Up Load (Ref. FAR 23, Appendix D)

From page 34, for 5.00-5 wheel, tire and brake:
Moment of Inertia:
Ly =.5092 in. ¥ Ib. ¥ sec.?
LH1E16 slug W Tt
11b. ¥ sec.?
1 l == TR

(Lshg ==

Effective rolling radius caleulation:

From Dirop Test: Wa =W lM

h+d
where:
b (1600 ]
?h( ) = 3.6 16 - 13.27 in.
Total Stroke: d = 6.00 + 3.1 In. = 9.1 in,
w=10g00m. 1= 667
i B 1337 +(1-.671-91] )
© W = 800 L F(1-.67) - 583 Ib,
¢ 13.87 9.1 B&3 b
nj=n+10=35+1.0=45

L F =njWed.5 X 583 = 2623 |b.

VYmax
From Figure 4-47 —Impact Load Deflection curves
@2623 b, and A0 PSI infllation - dy = 2.6 in.

Rolling Radius, vy = 13, W‘g&!‘h—d - 2.6 in.
= 4.361in.= .36 {1

Vo= 1.2 Vi, = 1.2 X 54 mph. = 64.8 mph. = 95 fps.

Ve = 05 coelficient of i'1'icL'mn n = .50
Vif) Ly 1(16&1’)

r
! w__1] = 8.48 . p.s.

Sink Speed: Ve = 4.4
¢ § [ 116

Duration of Stroke:
d 9.1 In.

Y=, T BB Tojsee. X 12 i, VY sec
1 IIIIr 2lwi V] - V{:]n]i‘v'mnx
Fhmax T e Ly
_1 [2X.001316X (95 - 0)X .80 X 2623
36" 09 o

=212 1b.
This value is much sgmaller than the horizontal com-
ponent caleulated with FAR 23,479 (Vi/2 =497 Ih.)

Level Landing — Nose Wheel Clear (Rel. FAR
23.479(a)( 2)(ii))

The main wheels contact the pround and the nose
wheel just clear of the ground.

Figure 9-32. FPazmany PL-2 —

. Ground Lowads —
Level Lunding Nose Whee! Clear of Ground



Wy = (n - L)W
={3.5 - .6687)x 1600 = 4532 1b. | For Both
D, = = knW

Main Wheels
= 25X 3.5 X 1600 = 1400 lb.

Tail Down Landing (Ref. FAR 23,481 (a2

IR 1 e,
Wy

Figure 8-33. Pazmany PL-2 — Grownd Loads
Tail Down Landing

Ground Reaction Bolh Main Wheels
“l.er =in-L)W={3.5- . 6687)% 1600 = 4532 1h.
Side Load Conditions (Ref. FAR 23.4585)

{a)  Only main wheels conlacting the ground.
Shock absorbers and tires defleclion: static
ib}  Limit vertical load: 1.33 W
(¢)  Limit side load: 85 W
B OW oacting inboard on one side
.33 W oacting outhoard on the other side

Figure 9-34. Pazmany PL-2 Ground Loads

Side Loads
g H:ﬂz_um 1064 Ib.
Sy =0 W=_5x1600= 200 Ib,

S =83 W = 33 % 1600 = 528 b,
Braked Roll Conditions (Ref, FAR 23.493)

Shock absorbers and tires in Lheir static positions.
(a)  Limil vertical load: 1.33 W
a=400in; b =067 in;d=46.7 in.;
b= 34.01n,

- !
Ve = (L33W ) + (D)

133
r = ! ’i _ ﬂ
v, H.waud] {Urd}
Dp=8Vy

=1 aawly ;b
Ve = (1.33W1) (B, 3)

133 Wx2&  1.33%1600x T2
vy = d 46.7
.. h 34.0
L".b)(d 1*‘3)(46,_.
= 1152 Lb. (for two wheels)
Dy = .8 X 1152 Ib. = 921.8 Ib,
o = 6.7 a1
Vi = (133 %1600 X 23} + (921.6 x 4]

=476 b,

Figure 8-35. Pazmany PL-2 Ground Load
Braled Roll Conditions

Supplementary Conditions for Nose Wheel (Ref,
FAR 23.499)

Shock absorber and Lire deflected to static position.
Static load on wheel {ref. Figure 9.35).

5] 5.7
T == = 24
Vs =Wy 16.7
Limil [oree components al axle:
(a) ALt Loads:

= 229.6 b,

VE=2.25 Vg = 2.25 X 229.6
= 516.6 b,

Df=0.8Vi=0.8X516.6
=413.3 lb.

{h) Torward Loads:

V=225 X Vg
= 516.6 b,

=225 K 2298

Fr=04xVy=04x516.6
= 206.6 Ib.
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Limit foree components al ground contact:
() Side Loads:

Ve= 225 V= 2,25 % 2290.6
= 516.6 b,

Sf = ﬂ.?"'-"'f =07 X 516.6
= 361.6 1b,

Towing Loads (Ref. FALL 23 509}

The PL-2 aircrall can be ftowed from the nose gear
strut. A fitting can he provided at the attachment
of the wheel fork to the sliding tube, The nose
wheel can be swiveled 25 degrees each side from
the centerline. The wheel fork iz in line with the
sliding tube,
From Tahle 9-1 — Loads 5 and 6,
T=0.3W=0.3X1600 =480 b, ;
Inertia Heaclion: R = -T

A
i Wi

J, ..._..._________h __.Il_____
| T

L

Figure 9-36. Puzmany PL-2 — Towing Loads

o

Taking moments with respect to Point A P
{clockwise moments are posilive), +31

~(TX15.0)+ (R X34.0) - (WX 6.7)+ (Ve X46.T) =0

- vy = (480X 15.0) - (480 X 34.0) + (1600 6.7)
46.7
_ 7200 - 16320 + 10720
46.7

= 34.3 1b. (Negligible)

Loads 9 and 10
T= 168 W= 15% 1600 = 240 b,

Inertia Reaction: R = -T
Vi = (240 % 15.00 - {241'}?1}(2:34-.{:} + {1600 ¥ 6.1)

on
=

20
=dzg - 122.91b. (Negligible)

__...._._E]

Figure 3-37. Pozmany PL-2 Towing Loads

Example Caleulation of Ground Loads (Tail Wheel
Type)

Ground Loads are calculated for the Ryson (ST-100
motorglider according to FAR-23 requirements.

Level Landing (Ref, FAR 23.479(a)(i) and Appen-
dix C).
Alrplane in normal level (light attitude.
Maximum Gross Weighl = 1750 1,
Limit Inertia Load factor at C.G.: n = 3.89:
Lift: L = .67TW
Gross Weight: W = 1750 |b.
Wertical component at .G,
V=nW=3820x 1750 Ib. = 8807 b,
Horizontal component at C.G.:
H=knW=_.25x 6807 = 1702 b,
Vertical component at ground:
Ve=(n-L)W={3.80-.67)%1750 =5835 Ih.
Horizonlal component at ground:
Dy =Kn W= 25X G807 = 1702 lb.
Tail wheel loads:
Vi=Dy=10

'} . --".I[: E-’H‘"\ll B e ¥z
! i
{ Up o™
s
\\\\\\\\N\7£ o e A
|
| W
a1

Figure 9-38. Ryson 8T-100 Ground Loads —
Level Londing



Tail-Down Landing (Ref. FAR 23.481(a)1)

Main and tail wheels contact ground simullancously.
Ground reaction is vertical. Wheels rotating at
maximuimn speed before the maximum vertical load
is attained.

WVertical component at C.G.:
V=nW=3.89xX 1750 1b. = GROT b,
Horizontal component at C.G:

H=0
I'i i
_I!IJ,__ ﬁ ] I'II"'“- . e
ﬁ. _q___ - }: HG:?‘NM.-}% -__h_""h—.____q_/f'.;,j _.-}
e _A !
L — L
W\é WWW Soy
———] A f—— b -
Vi J Ivl

Figure 9-38. Ryson ST-100 Ground Loads —

Tail-Down Landing

Main Wheels Load (Both Wheels)

The maximum aft C.G. is used to obtain Lhe highest

laad on the Lail wheel,

a = 253 in.
b = 160.9 in.
d = 1862 in,
_ L 160.9

‘-.-’r = [n - L}‘ﬁ- HGAS X 186.0 = 4863 1h,

Dr = ﬂ

v, = CLIWE - 5pan 253 _ ok e

7 =(n 1 a H635 X 186.2 T65.6 1b.

D=0
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Ohbstruction Load (Ref. FAR 23.497(a))

Limit ground reaction obtained with previous con-

K r._—l /
IJ = iﬁ:) lb. = ‘ 1

Shock absorber in static position.

digure 840, Tail Whee! Obsiruction Load

Side Load (Ref. TATL 23 497(b))
Static load on tail wheel (with maximum aft C.(3.),

953 o
XTag5 = 298, b, (Limit)

vfstam = 238 b,

= 17560 %

v fstatic = W
De=8y=

—

FUSELAGH
CROS5 SECTION

Figure 9-40. Tail Wheel Side Lowad



Introducao as Cargas nas Aeronaves — Paulo Henriques Iscold Andrade de Oliveira

1 1 CARGAS NA FUSELAGEM

11.1 INTRODUCAO
As cargas atuantes na fuselagem de uma aeronave séo, em geral, decorrentes de:

» Cargas atuantes em outros componentes da aeronave, como por exemplo: i)

empenagens; ii) asas; iii) trem de pouso;

» Distribuicdo de carga (passageiros, bagagem, combustivel, etc) dentro da aeronave

e suas respectivas cargas de inércia;
* Presséo de pressurizacdo, dentre outras.

A anélise das diversas combinacdes entre estas fontes de cargas e suas consequéncias

a estrutura da fuselagem deve ser a funcdo do engenheiro de cargas.

11.2 CARGA AERODINAMICA

A carga aerodindmica (pressdo e cisalhamento) atuante sobre a superficie da
fuselagem deve ser obtida através da integracdo dos resultados de pressdo obtidos atraves de
ensaios em tlneis de vento ou de simulagBes computacionais. Em geral, para aeronave de
transporte comercial, devem ser analisados diversos casos com a combinagdo entre NUmero

de Mach, angulo de ataque e angulo de derrapagem.

Estas cargas podem ser consideradas como cargas de pressdo externa que, combinadas
com as cargas de pressdo interna devido a pressurizacdo, compfes as cargas de pressao

atuantes em uma fuselagem.
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0=6°

1.00 0.89 0.78 0.68 0.57 0.47 0.36 0.26 0.15 0.050 -0.05 -0.15 -0.26 -0.36 -0.47 -0.57 -0.68 -0.78 -1.0

Figura 1 — Analise computacional da pressao sobre a fuselagem da
aeronave CEA-308
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T

Figura 2 — Distribuicéo de pressdo ao longo do comprimento da

fuselagem da aeronave CEA-308

Centro de Estudos Aeronauticos - Universidade Federal de Minas Gerais 175
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11.3 CRITERIOS DE CARGAS

11.3.1 CARGAS DAS EMPENAGENS

As diversas cargas devidas as empenagens devem ser combinadas e 0s seus esforcos,
produzidos na fuselagem, devem ser analisados de forma a ser definir as condic@es criticas. O
critério para proceder esta combinacdo é sempre definido pelos regulamentos, de forma a

representa da melhor maneira possivel as condigdes de voo possiveis para a aeronave.

Em geral, as cargas de empenagens sdo combinadas através de uma distribuicdo
assimétrica de carga na empenagem horizontal (que pode ser calculada proporcional ao fator

de carga limite da aeronave) somada a uma carga na empenagem horizontal.

Por exemplo, no JAR-VLA em um dos lados da empenagem horizontal deve-se aplicar
100% da carga limite daguele lado e do outro lado deve-se aplicar 100-10(n-1)% da carga
limite deste lado, sendo n o fator de carga limite da aeronave. Ao mesmo tempo, deve-se
aplicar a carga limite na empenagem vertical'. Para aeronaves leves, objeto deste
regulamento, esta condicdo de carga nas empenagens € em geral a mais critica quanto a torcao

da mesma.

11.3.2 CARGAS DE TREM DE POUSO

As condic¢des de pouso descritas no capitulo referente devem ser consideradas também
para a andlise das cargas na fuselagem durante esta fase de operacdo da aeronave. As
condigdes de taxiamento e manuseio no solo também devem ser levadas em consideracéo.
Atencdo especial deve ser dada as condicdes de pouso forcado, definidas no paragrafo 561
dos regulamentos. No caso desta situacao fatores de carga em diversas dire¢fes sdo definidos
e sdo influéncia na fuselagem deve ser calculada levando em consideracéo a aplicacdo destes

fatores a toda aeronave.

! Esta condicdo de carga é coerente para manobras de tunneau rapido (snap-roll), onde o piloto deve
defletir bruscamente o profundor e, em seguida, defletir até o batente o leme de direcdo. Esta manobra provoca o

estol de uma das asas, provocando, na aeronave, um giro muito rapido ao longo do seu eixo longitudinal.
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11.3.3 DISTRIBUIGAO DE CARREGAMENTO (PAYLOAD)

Em aeronaves de transporte, evidentemente, uma das condi¢cdes mais criticas para a
fuselagem é a distribuicdo de carga (Payload) no seu interior, sofrendo os fatores de carga

previstos para a operagédo da aeronave.

As condicBes de carregamento interno da aeronave alteram também a posicdo do
centro de gravidade da aeronave, que por sua vez, tem influéncia nas cargas de voo da
aeronave (empenagens e asa). Assim, para cada condi¢cdo de carregamento interno da

aeronave devem ter associadas cargas de véo especificas.

Deve-se lembrar que a associacdo das cargas de inércia e as cargas aerodinamicas nas
aeronaves devem atender as analises dinamicas de movimento da aeronave durante a
manobra. Em geral, ocorre uma defasagem entre as cargas aerodinamicas e as carga de inércia

na aeronave, o que € muito complacente para o céalculo de cargas na aeronave.

Um exemplo classico é a manobra de arfagem. No inicio da sua execucdo, a carga
aerodinamica é maxima, entretanto, os fatores de carga ainda sdo baixos. A medida que estes
fatores de carga vdo aumentando as cargas aerodinamica vdo diminuindo, ndo ocorrendo

entdo uma sobreposicao das carga aerodinamicas e de inércia.

11.3.4 PRESSURIZACAO

As cargas de pressurizacdo sao tratadas como cargas de pressdo interna a fuselagem.

Os regulamentos, em geral, indicam trés condicOes a serem analisadas:
¢ Apenas pressédo de pressurizacdo sem cargas de voo ou de pouso;

¢ Pressurizagdo com cargas de voo (sobretudo a distribuicdo de pressdo

externa) e
¢ Pressurizagdo com cargas de pouso.

Evidentemente, as pressdes de pressurizagdo limites sdo maiores nos dois primeiros
casos em relacdo ao terceiro e o fator de seguranca que relaciona a pressao limite com a

pressdo final é maior no primeiro caso do que nos demais.
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11.4 DISTRIBUICAO DE ESFORCOS AO LONGO DA FUSELAGEM

O caélculo da distribuicdo de esforcos (momentos de flexdo, de tor¢do e esforcos
cortantes) ao longo do comprimento da fuselagem é feito em duas porcbes da fuselagem:
anterior e posterior. Assim, as cargas que atuam do nariz da aeronave até a fixacdo dianteira
da asa provocam esforcos na parte anterior da fuselagem e, as cargas que atuam da fixacédo
traseira da asa até a cauda da aeronave provocam esforgos na parte posterior da fuselagem. A
regido compreendida entre a fixacdo dianteira e a fixacdo traseira da asa, em geral, ndo sofre
uma analise de cargas e seus dimensionamentos sdo baseados em uma interpolacéo entre as
condicdes criticas das fixacdes da asa ou por alguma condicdo especial desta regido (por

exemplo: fixacdo de trem de pouso, saida de emergéncia, etc).

Design Flight Conditions Only

s 1
negative manguver -
spgilerg uy
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w1 /
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L
ij 50 |- '\_i
g 0l AN | .
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S _opo| | Passymman g —EL |

260 = - /‘( |
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-300 ' '
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Body Station, inches

Figura 3 — Exemplo de distribuicéo de esforcos ao longo de uma

fuselagem
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A REVISED GUST-LOAD FORMULA AND A RE-EVALUATION OF V-G DATA TAKEN ON CIVIL
TRANSPORT AIRPLANES FROM 1933 TO 1950

By Keraut G. PraTT and WALTER G. WALRER

SUMMARY
A revised gust-load formula with a new gust factor is derived

to replace the gust-load formula and alleviation factor widely

used in gust studies. The revised formula utilizes the same
principles and retains the same simple form of the original
Jormula but provides a more appropriate and acceptable basis
Jor gust-load calculations. The gust factor iz calculated on the
basis of a one-minus-cosine gust shape and is presented as a
Junction of a mass-ratio parameter in contrast to the ramp gust
?qupe and wing loading, respectively, used for the alleviation
aclor.

A summary of gust-velocity data from V-@ records laken on
ciril transport airplanes from 1933 to 1960, re-evaluated by the
revised formula is also presented. The results indicale that
the conclusions drawn from previously presented data based on
the original formula (in particular, concerning the levels of
eralualed gust velocities between different routes) remain
essentially unchanged. The National Advisory Committee for
Aeronautics will make use of the revised gust-load formula in
the evaluation of relevant gust data.

INTRODUCTION

A gust-load formula, embodying a number of simplifying
assumptions, has long been used in this country for the
calculation of design gust loads on ordinary sairplanes by
military and civilian regulating agencies (see, for example,
ref. 1). This formula was developed and has been utilized
by the NACA in the evaluation and interpretation of gust
and gust-loads data obtained from measurements of accelera-
tions and airspeeds experienced during routine and some
special flights through turbulent air (see, for example, refs. 2
to 7). 'The formula may be written as

=mPOSVoU¢
—

mer 2

.

K

A

where the quantities and customarily used units are as
follows:

Un,,. airplane maximum nondimensional normal accelera-
tion, in g units (@x,_=A7ms in refs.)

m wing lift-curve slope, per radian
po air density at sea level, slugs/cu ft
S wing area, 8q ft

Ve equivalent airspeed, fps

U, “effective” gust velocity, fps
w airplane weight, 1b
K dimensionless ‘‘alleviation factor”

The formula serves to relate the peak accelerations due to
gusts to be expected on a given airplane to the peak accelera-
tions measured on another airplane for flight through the
same rough air. The underlying concept is that a measured
acceleration due to a gust may be used to derive an “‘effec-
tive” gust velocity which in turn is used to calculate the
acceleration on another airplane by reversing the process.
The effective gust velocity U, is not, therefore, a direct

physical quantity but is rather a gustload transfer factor

definable in terms of the formula.

The nondimensional parameter K depends on such factors
as gust shape and resulting airplane motions. In order to
allow for some of these factors and for simplicity in practical
application, K hes been calculated on the basis that the gust
shape 18 of a ramp type (gust velocity increasing linearly
with distence up to a limit of 10 chords) and by taking into
account effects of gust penetration and of the resulting verti-
cal motion of the airplane. A small adjustment was then
made to the parameter K on the basis of model tests and
analyses to allow for overall effects of pitching motion on
the normal acceleration. The correction made implied that
on all aircraft the acceleration is affected to about the same
degree by the pitching motion, this assumption being reason-
able only for conventional aircraft having satisfactory flying
qualities. On this basis, K is dependent only on a non-
dimensional mass-ratio paremeter which is defined by the
mass of the airplane divided by that of a cylinder of air
about the wing. For design purposes, however, K was
expressed in terms.of wing loading and was normalized by
dividing by its value for W/S=16 lb/sq ft. This procedure
had two effects which now can be considered undesirable.
The use of wing loading rather than mass ratio ignored certain
effects of altitude and airplane size, and the normalization
produced effective gust velocities that are not referred
directly to the maximum velocity of the ramp profile but
rather to & constant times this value.

Over the years, the alleviation factor K has been modified
by the various regulating agencies in their design require-
ments. As a result, there now exist several different allevi-
ation factors and correspondingly different design gust
velocities. This situation has resulted in some confusion

! Bupersedes NACA TN's 2064 by Eermlit G. Pratt. 1053, and 3041 by Walter G. Walker, 1953.
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when the design gust velocities used by the various agencies
are compared with each other or with NACA gust data.

In order to provide for uniformity of gust-load calculations,
the interested regulating agencies and the NACA, at a meet-
ing of the ANC-1 Panel on Flight Loading Conditions, agreed
to the desirability ‘of adopting & new standard alleviation
factor. This new alleviation factor, to be referred to as
“gust factor,” was to be based on the more fundamental
parameter, mass ratio, instead of wing loading and also on
a new gust profile represented by a one-minus-cosine curve.

The NACA agreed to calculate the new gust factor and to
use it in a revised gust-load formula for the reduction of
relevant gust-data. A point of interest is that the new gust
factor as calculated is not normalized to any given value,
and hence the gust velocity can be conveniently referred
directly to the maximum of the gust profile. Since the
revised formula will be used in evaluating future NACA
gust-research data, it appeared desirable to re-evaluate previ-
ously obtained acceleration and eairspeed data from V-G
records by the use of the revised formula. (The NACA
V-G recorder is briefly described in ref. 2.) This report
presents the revised gust-load formula and the new gust
factor together with a summary of re-evaluated gust-velocity
data from V-G records of civil transport airplanes for the
period from 1933 to 1950. Most of the V-G data were
originally presented in references 3 to 7.

SYMBOLS
A aspect ratio, b/S
a, nondimensional vertical or normal acceleration,
&z .
at—z 9,49 units
@, . reference nondimensional vertical or normal ac-

t4

celeration, m;;;Sv'VVU, g units
Nore.—As & result of a change in symbol standardization
a, and a,, replace herein An and An,, respectively, whicb
are used in the references.

b wing span, ft

Cr,(3) transient lift response to penetration of sharp-edge
gust .

Cr (3) transient lift response to unit~jump change in
angle of attack

¢ reference wing chord <mean geometric chord,
Wing ares
Wing span

Norp.—In the present analysis, the choice of a reference
chord is not critical. If preferred, the mean aerodynamic

b3
chord as defined by E=% j; ¢, dy, where ¢, is the local

chord and y is the distance along the span (ft), may
be used. Whatever chord is selected as the reference
chord should, of course, be used consistently for the pur-
pose of data comparison.

e base of the natural system of logarithms

g acceleration due to gravity, ft/sec?

H gust-gradient distance (horizontal distance from

zero to maximum gust velocity), chords

*Ngssqéggqr“s«m EEE
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alleviation factor defined in reference 2

gust factor (revised alleviation factor)

average flight miles to equal or exceed a given
value of gust velocity

wing lift-curve slope, per radian

airplane mass, slugs

total number of observations in a sample of data

probabiljty that the maximum value in a sample of
data will equal or exceed a given value

wing area, sq ft

distance of penetration into gust, chords

dummy variable in superposition integral, chords

time, sec

dummy variable in superposition integral, sec

gust velocity (maximum value), fps

“derived” gust velocity, fps

effective gust velocity defined in reference 2, fps

gust velocity at any penetration distance, fps

airspeed, fps

design cruising speed, mph (ref. 1, p. 3)

equivalent airspeed, Vo'/ fps (see ref. 8)

airplane weight, Ib

airplane vertical displacement (positive upward),ft

location parameter of distribution of extreme
values (symbol % in ref. 9, p. 2)

~ by N

A scale parameter of distribution of extreme values
(symbol «in ref. 9, p. 2)

K, airplane mass ratio (sometimes referred to as
“mags parameter’’ in the past) _2W__

"mpegS

p air density, slugs/cu ft

fo air density at sea level, slugs/cu ft

o air-density ratio, p/po

T average flight time per V-G record, hr

Subscript:

mazx maximum. value

A bar over a symbol denotes the mean value of the variable.

REVISED GUST-LOAD FORMULA

DERIVATION OF REVISED FORMULA

The revised gust-load formula to be derived herein, like the
original formula, was obtained from solutions of an equation
of airplane vertical motion in an isolated gust. The use of
the formula to transfer accelerations from one airplane to
another for continuous rough air implies, therefore, the
assumption that the relative loads for single isolated gusts
are a measure of the relative loads in a sequence of gusts. In
regard to this assumption, it is recognized that some of the
more recent methods for analysis of airplane loads in con-
tinuous rough air with proper allowance for various degrees
of freedom of airplane motion may in due course be adopted;
however, for the present, it remains desirable to retain the
simplicity of the originel method. As in the case of the
original formula, the present method will not be suitable for
all airplane configurations. Unusual airplanes will require
special analysis. After the presentation of the revised gust-
load formula, a brief comparison of features of the original
and revised formulas is given.
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Basic assumptions and equation of motion.—The equation
of motion is based on the following assumptions commonly
used in gust-load problems:

(1) The airplane is a rigid body.

(2) The airplane forward speed is constant.

(3) The airplane is in steady level flight prior to entry into
the gust.

(4) The airplane can rise but cannot pitch.

(5) The lift increments of the fuselage and horizontal tail
are negligible in comparison with the wing lift increment.

(6) The gust velocity is uniform across the wing span and
is parallel to the vertical axis of the airplane at any instant.

If the forces associated with steady level flight are disre-
garded, a summation of vertical or normal forces on the
airplane in a gust yields the following equation of motion:

P 51 P21,
MEE+EViSm L 5 O, (—t) T2

d ‘u(tl)
~tvisn S [ & oo =T ar
£vsm ?;ugb S0,0 O

In equation (1), the first term on the left-hand side is the
Inertia reaction and the second term is the damping force due
to airplane vertical velocity. On the right-hand side, both
terms are forces due to the gust; the first term is the force due
to a gust having zero velocity at the beginmng of penetration
by the airplane and the second term is the force due to a gust
having an initial velocity other than zero at the beginning of
penetration.

By using the relationships %ﬁ=aug and t=%, equation (1)

can be written in nondimensional form as

a,(g) 1 an(&)
‘f 2r RS g o,
5 d u(sl)
- f o Ci,e—e) o ]dsl."‘l‘j@; Gl @
where
__mpSVU
=W ®
oW '
4 pcg’S ®

and the functions OL and C;,_are the transient lift responses
of a wing to a penetratmn of a sharp-edge gust and to a unit-
jump change in angle of attack, respectively. In equation
(2), a, is the vertical acce'lera.tion that results from the gust

308655—56——T74
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and a,, is & convenient reference acceleration which may be
mterpreted as the acceleration that would result solely from
a lift force equal to the steady-state lift associated with the
maximum velocity of the gust. The second term is asso-
ciated with the damping due to the airplane vertical velocity
and the remaining terms are associated directly with the
gust. It can be remarked that the mass ratio p, is a basic
parameter in equation (2). .
Solution of the equation of motion.—Equation (2) was
solved for histories of the acceleration ratio a@nx(s)/a,, on the
basis of the following transient lift functions and gust shape.
The transient lift functions used are

521; Ol (8)=1.000—0.165¢~0-0%r () 3356-0.60 ®)

% O, (6)=1.000—0.2366~01165— 0, 513¢=0.72% 0 171¢—454 (g)

These are the transient lift functions for infinite aspect ratio
given in reference 10, normalized to asymptotic values of
unity. These expressions, rather than ﬁmte—aspect—ratlo
functions (such as those given in ref. 10), were used for sim-
plicity in order to provide solutions of the equation of motion
independent of aspect ratio except, of course, as aspect ratio
affects the slope of the lift curve. Thus, in effect, only the
shapes of the infinite-aspect-ratio functions are used, the
appropriate finite-aspect-ratio lift-curve slope being used in
evaluating the mass ratio p,. The results obtained through
the use of equations (5) and (6), however, are probably less
than 5 percent different from the results th&t would be ob-
tained through the use of the finite-aspect-ratio functions,
as indicated by some limited information in reference 11.
This reference also indicates that the differences might be
slightly larger when the transient lift functions for a Mach
number of 0.7 are used.

The gust shape used was that designated by the ANC-1
Panel, that is,

u(s) L (l—cos 71’s>—sm” 2’2 (0<s<2H)
7y

u(s)

7 =0 . ‘ (0>s>2H)

where H was designated equal to 12.5 chords. (Inasmuch as
the initial portion of the revised gust profile is relatively in-
effective, the gradient distance of 12.5 chords corresponds
roughly to the 10-chord gradient distance for the original
ramp profile.)

With these lift functions and gust shape, equation (2) is
noted to depend on only one parameter, the mass ratio p,.
Solutions of the equation were obtained for a range of y,, by
the numerical recurrence method presented in reference 12
for the case of a rigid airplane. Although solutions of the
equation also can be obtained in closed form when equations.
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(5) and (6) are used, the numerical method was chosen be-
cause it is much more rapid, is easy to apply, and gives good
accuracy (error in a,/a,, less than +-0.005). Sample histories
of the calculated acceleration ratio for three different values
of u, are presented in figure 1.

Revised gust factor and gust-load formula.—Since the
maximum value of @,/a,, with respect to gust penetration
distance (see fig. 1) defines the maximum acceleration exper-
ienced by the airplane, it is of primary concern in design.
This maximum value is herein designated as the “gust fac-
tor’’ and is labeled Kj; that is,

(;ff =K, ®

The variation of this gust factor with mass ratio is shown in

10
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Gust penetfration distance, s, chords

Figure 1.—Representative histories of acceleration ratio.
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figure 2. No closed-form analytical expression for the curve
of K, can be written, since it was obtained by & numerical
procedure. A convenient expression which closely approxi-
mates the curve was found, however, and is presented below:

__0.88u,
K‘_5.3+ﬂg ©
This simple expression gives K, with an error less than 4-0.01.
The revised gust-load formula follows directly from equa-
tion (8); that is,
anm=an,K:

_mpSVU o
T 2w Tf

In terms of equivalent speeds this equation becomes

(10)

=mPDSVaUda K

where the subseript ¢ is used to denote that both the airspeed
and gust velocity are equivalent speeds. The subscript d has
been added also to the gust velocity to denote that, when
the formula is used to evaluate gust velocities from measured
accelerations, the gust velocities obtained, like U, in the
original formula, are “derived” rather than measured values.
For application in design, however, Uy, may of course be a
stipulated value. .

The revised gust-load formula (eq. (11)) may be noted to
be of the same form as the original formula, the gust factor
K, being in effect a revision of the alleviation factor XK. A
further comparison of the original and new formulas is given
in the subsequent section.

10

RN

Asympfote-|.
88

[9)]
N

Gust factor, A;

1S
|~

o] 10 20 30 . 40

50 60 70 80 80 100

Mass ratio, pg

Figure 2.—Gust factor K, as a function of mass ratio u, for standard gust shape 5-:% <l—cos 1-;;5 .

Revised gust-load formula, Ga,, .=

8
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COMPARISON OF ORIGINAL AND REVISED GUST-LOAD FORMULAS

The salient features of the revised gust-load formula as
compared with those of the original formula are illustrated in
the following table:

Itom l Original Revised
@ Gustload formula.|  au,,,, =220V P K¢ PR L)
/,___
(b) Gust shape é U: o~
%7210 chords H =125 chords

() Maximu _accel- (_"a_) (ﬂn)
eration rmatio 7L |
gust P Imox s rmax

d) Maximum accel-

@ ml'nt%lcgn rntlg (E’?,S&) 2

o against | \@ ) 17 e
evlng loading mox

(corrected  for

piteh effects) W, TG
S 2
1.0 88

(¢) Alleviation and X %

gust factors

16
WS, Ibrsq ft &

(N Gust veloelity U, Uoiiz

Uge=Usl

The description of the original curve, in the table and in
the text to follow, is schematic in nature and is not intended
to be sufficiently detailed to permit reproduction of the curve.

As item () shows, the forms of the original and the revised
formulas are the same. The respective gust shapes are
ghown as item (b). The original gust shape was of a ramp
type but was effectively undefined beyond a gradient dis-
tance of 10 chords as a comsequence of an approximation
made in solving the equation of motion. This approxima-
tion made use of the value of the acceleration at a penetration
distance of 10 chords as the maximum acceleration if the
actual maximum did not occur within this distance. The
revised gust profile, in comparison, is symmetrical in shape,
finite inlength, and has a gust gradient distance of 12.5 chords.

Tor item (c), curves of maximum acceleration ratio

ﬂ’-) (ratio of the maximum acceleration in the gust to

A3/ mazx
the reference acceleration a,,) associated with the respective
gust shapes are given as a function of mass ratio. As
proviously mentioned, the original curve of alleviation
factor described in reference 2 was not used in terms of mass
ratio but rather in terms of the convenient design parameter,
wing loading. This use implies a separation of the left-hand
curve of item (c) into a family of curves involving the par-
ametoer mpcg/2 as indicated for item (d). The alleviation
factor was obtained from this family as a single curve which
was not, however, a particular curve of the family but was
obtained from the entire family on the basis of various
engineering considerations. These considerations included

(1) An assumed variation of wing chord with wing loading

(2) An allowance, based on experiment and analysis, for

the effects of pitching motion, consisting of a constant per-
centage correction to the maximum acceleration ratio (that is,
multiplication of (@a/@x,),. in item (d) by a constant
factor)

(3) Normalization of the curve to unity at W/S=16
1b/sq ft. 'The alleviation-factor curve thus obtained is shown

~as item (e). :

Although the use of the single alleviation-factor curve K
based on wing loading does not fully account for variations
in the parameter mpcg/2, at the time of derivation it was
considered representative of airplane design and operating
practice. At the present time, however, the variations of
mpcg/2 have increased to the point where a single curve based
on wing loading cannot be considered representative. In
the light of modern airplane practice, it is now desirable to
revert to a single curve for the gust factor which is based on
the less restrictive and more fundamental parameter, mass
ratio. The gust-factor curve K is shown on the right-hand
side of item (e); it is the same as that in item (c).

The original formula, as indicated in reference 2, has been
subject to serutiny in the form of continuing experiments in
regard to usefulness for conventional airplanes and in regard
to the effects of various other factors not explicitly taken into
account in its derivation. This background of experience
can be carried over in the use of the revised formula as well.
In the same vein, the allowance for effects of pitching motion
made in the derivation of the alleviation factor but not
explicitly taken into account in the derivation of the gust
factor nevertheless can be included in the use of the gust
factor. The pitch correction was not directly applied to the
gust factor because it would cancel out of calculations
relating the acceleration of one airplane to that of another
airplane.

As mentioned earlier, in the use of the formulas to evaluate
measured accelerations, the derived gust velocity U, and the
effective gust velocity U, are both derived rather than
measured quantities. They differ, however, as indicated by
item (f), in that Uy, corresponds to the maximum equivalent
velocity of the gust shape, whereas U, corresponds to only a
fraction of the maximum equivalent velocity of the original
gust shape. This fraction stems from the value used to
normalize the alleviation-factor curve at W/S=16 lb/sq ft.
There is no single constant proportionel relationship between
U, and U, for all airplanes because of their respective
mass-ratio and wing-loading bases.

Subsequent sections of this report will be devoted to an
application of the revised formula to some previously .
obtained and reported NACA gust data.

SUMMARY OF RE-EVALUATED GUST-VELOCITY DATA FROM
V-G RECORDS

A principal application of the original gust-load formula
by the NACA has been to obtain effective gust velocities from
normal acceleration and airspeed data of V-G records.
Since, however, the revised formula will be used in evaluating
future relevant' NACA gust-research data, some previously
reported V-G data evaluated by use of the original formula
have been re-evaluated by use of the revised formula in order
to place them on a comparable basis with future data. The
re-evaluated data are summarized herein.
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Scope of data.—Table I shows the scope of the V-G data
collected from 1933 to 1950 as presented in references 3 to 7.
In accordance with the procedures of these references, the
data are grouped into three time intervals—1933 to 1941,
1941 to 1945, and 1945 to 1950—to denote the operations
prior to, during, and after a wartime period. The type of
airplane and the route are identified by combinations of a
capital letter and a Roman numersal, such as A-I, B-IT, and
C-III. The airplanes and routes which correspond to those
given in reference 3 are identified herein by the same com-
binations to facilitate comparisons of present and older
results.

Table IT gives the airplane characteristics used for evaluat-
ing the data. The values given either were obtained from
the Civil Aeronautics Administration, the design manual of
the airplane manufacturer, or were computed as indicated
in the table.

TABLE L—SCOPE .OF V-G DATA ANALYZED IN AIRLINE
OPERATIONS FROM 1933 TO 1950

bora | lgnt | Total
Alr- Dates of o o
Routes flown records] hours | record
plane . operation ana- | per | hours
lyzed [recad,r
Period from 1933 to 1941
A X Newark-Seattle-Oakland.___ Iuiy 19{?37 to ] 30| 305 9,168
pr.
B I Miami-Newark-Boston ...__| June %to 18| 367.5 6, 6156
(o] I Miami-Buenos Ajres....__.__| Apr. 19139839to nz 051 11,124
D IV San Francisco-Hawall-Hong | June 1638 to 100 | 128.1} 12,807
vt 5 i
E I Ne -Seattle-Oakland._ .. J’ull)y lﬁla‘guto 15| 645 9, 691
ec.
B V  Boston-Newark-Los Angeles_| F%)&L% to 37| 218 10,187
E VI Newark-Kansax City-Los Seg&lﬁoto 11| 295 3,232
F X Carlb and north- A%&gm to 83 29 2,386
ern part of South Amerlea. 184
Perlod from 1941 to 1945
D San Francisco-Hawall_______ Dec. 1941 to 30 361 1,084
E I Newark-Seattle-Oakland..__ Deo. 1941 to 20 13,911
r IOX Caribbean and north- | Dec. 1941 to 193 53 10, 261
ern part of South Amerlea. Sept. 1944
Period from 1645 to 1950
E VII New Orleans-Knnsm City- | Oct. 1048 to ™| 303 23,840
Minot, N. Feb. 1950
G II New York- Lﬂaml_._._ N%‘vi)l%?ﬁom 194 | 248 48,187
‘eb.
H IOI NMiami-Oaribbean reglon- | Nov. 1047 to 27 | 247 6,677
8ou May 1049
H IV 8an Franocisco-Australia- Alig' 1947 to 6| 231 .| 15951
7 | v New York-Seattle .._______| oo 1948 to 388 | o09.4) 38578
Apr. 1850
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Application of gust formulas to V-& records,—The record
from the V-G recorder presents an envelope of the maximum
positive and negative accelerations experienced as & function
of the airspeed. The gust-velocity date published in refer-
ences 3 to 7 were evaluated from V-G records by substituting
into the original gust-load formula the accelerations and
associated airspeeds read from each V-G record envelope.
Only the maximum positive and negative values of the
effective gust velocities evaluated from each record were
selected for analysis. The original formula (given in the
introduction to this report) as transposed for this purpose is

2a,W

ms oSV K (12

where a, and V, are the accelerations and associated sirspeeds
giving the maximum positive and negative effective gust
velocities U, . for each record. It should be noted that
owing to the effect of airspeed the values of acceleration which
are associated with the maximum effective gust velocities
are not necessarily the overall maximum positive and
negative accelerations observed on the V-G record but,
rather, are particular points on the record envelope. The
subscript, maz, was therefore dropped from a, for this
application.

The application of the revised formula to the evaluation
of V-G records is the same as that of the original formula.
From equation (11) the maximum derived gust velocities for
a given record are

. 2a,W
Vi mSV 9
where again d, and V, are the accelerations and associated
airspeeds giving the maximum positive and negative gust
velocities.

Method of re-evaluation and results,—The method of
converting the measurements of U,_, into terms of Uy,
follows directly from the definitions of the two quantities.
From equations (12) and (13)

Un =U., &

iUt (14)

This relation permits simple conversion of the values of
U.,,,. obtained from measurements from a given sairplane to
values of Uy, ,.. It might be noted that in calculating
Us.,,, the effects of air density on the airplane response are

included, since the value of K, depends upon the mass ratio

TABLE II—ATRPLANE CHARACTERISTICS

Eetl- | Mass Gust factor fope of
Al Design | Wl.ngb @%Inmmﬂc :ﬁ"' m 0u.wted ratlo, eo?;gutod'
plane T | saltt g | eopl ¢ A ‘mph m be g | £ X m-—ng

fe ® ® | Ee A
A 18,400 836 ™ 1.3 6.6 180 5000 | 7.94) o0.526| 0.060| 1.83 4.60
B 18 560 939 1.0 7.7 215 5000 | 97| .50 Lows| 177 470
0 4000 | 1,340 | usz | 13 0.4 181 5000 | 1385{ .637| L098| L73 5.04
D 50,000 | 215 | 130 165 7.9 163 5000 | 76| .518| Loas| 2o L8
B 25, 200 987 | 104 9.1 21 5000 | 1285 | .63l Losa| 171 40
¥ 5000 | 1,48 | 1073 | 139 7.8 20 500 | 1L75| .60 Log7| Lso 478
G 94000 | 1650 w7 8.2 21 | 10000 | 22060 | .725| L160( L4 49
H | wmmo | L1 | 175 | 138 95 224 | 100000 | 2u67| 71| 1166 | L.ed 408
j 39, 900 864 3| 101 101 258 5000 | 2358 | .725[ 1.160| 1.60 5.00

" (a) For 0.85 gross welght at estimated operating altitude.
EbForO.&Sgnmwelgh pera



REVISED GUST-LOAD FORMULA AND RE-EVALUATION OF V—G DATA TAEKEN ON CIVIL TRANSPORT ATRPLANES 1155

which in turn is a function of air density. For the present
calculations (as was done in ref. 3 and refs. 5 to 7), an operat-
ing weight was assumed equal to 85 percent of the airplane
weight and a lift-curve slope was computed by using the

as indicated in table II. (Gust velocities

relation m=—§fi;
A+2

are not given in reference 4; therefore, the normal-acceleration

and airspeed data upon which that paper is based were re-
evaluated to obtain values of U, and U,,_,, for this report.)
Inasmuch as V-G records do not indicate the altitudes
flown, it was necessary to estimate average operating alti-
tudes from information received from the operator and from
analysis of time-history data obtained on the airlines. ‘The
values of K/K, obtained for the various airplanes range from
about 1.6 to 2.0 and are given in table IT.

The application of equation (14) to the individual values
of U, used to obtain the distributions of references 3-to 7
yielded values of U, for each of the airplanes listed in
tableI. The results are summarized in table ITI as frequency
distributions of U,,,,,. These U,,,_,, distributions were then
fitted with theoretical extreme-value distributions (see ref.
9) in order to smooth out the irregularities of the observed

distributions and to provide a consistent basis for their |
extrapolation. The extreme-value distributions were fitted .

in accordance with the method of reference 9 by making
use of the values of location parameter ¥ and scale parameter
M given in table ITI for each particular case. The theoretical
distributions were then expressed as distributions of the
probability P of exceeding a given level of Uy,  and, for
convenience in comparing the various distributions, the
probabilities were converted to flight distance by using the
relation

_ O.SVcT
l= P 15

In this relation /is the average number of flight miles required
to exceed given values of Uy,,,,, 7 is the average flight time
in hours per record for the respective data sample, and

TABLE III.—FREQUENCY DISTRIBUTIONS AND
STATISTICAL PARAMETERS OF Udcm

(a) Period 1933 to 1841

Number of observations for afrplane and route ’
Udr » Ips
A-I B-IT | C-III | D-IV | E-I E-V | B-VI | F-IH
2N NI IO PP R,
' 2 [P EUNSR SN, 3
32 | el 2 5 33 -
40 2 1 0 46
35 3 9 [} 30
34 7 14 4 Pt
21 3 16 4 13
18 8 9 2 7
2 4 10 0 1
4 1 ] 1 3
0 2 [ 2 [ 1
3 | e 0 | e —————
1 1
0 3
[1 2 AN R
[ I (RN
) SR ORI R,
200 30 74 22 166
23.08| 3LOS| 32237 | 2438| 2L51
10.02 | 27.72 | 28.18| 20.95| 18.46
0.14 Q17 0.14 017 Q.19

TABLE IIIL.—FREQUENCY DISTRIBUTIONS AND
STATISTICAL PARAMETERS OF Ua._ —Continued

(b) Period 1941 to 1045

Number of observations

Ui, for airplane and route
ips
D-Iv | EI | F-IO
4to8 .. —— — 1
Stol12.__________. - 3 —— 1
12to 16 .. 2 —— 12
16 to 20. 8 ———— 27
20 to 24 11 2 8l
24 to 28 19 10 2
28 to 32... 10 4 81
32to 36.. 4 10 &7
36 to 40__ 1 [] 38
40todd ... 0 2 14
44to48 . ... 1 0 ]
Btob2 . 0 0 5
52 to 66— 0 4 3
5810 60— _.___ 1 1 1
60t 64 oo e 0 0
84 to 68...... — 0 1
68to 72 . __ ———- 0 1
7240 78— oo eeeee ——- 1 2
7660 80 e O 0 ——
BOtoBd ... o oo 0 ———
841088 oo P 1 ———
Total, N_..____.... 60 40 385
Ude,, ., I8 25.28 | 36.30 | 20.67
¥ 2L70 | 30.30 | 2558
) A 0.16 0.10 0.14

TABLE III—FREQUENCY DISTRIBUTIONS AND
STATISTICAL PARAMETERS OF U,._,—Concluded

(¢) Perlod 1945 to 1050

Number of observations for alrplane and route
Ude, 0 DS
E-vi G- H-IO H-IV J-vix
12{0 186, L N 2 e
160 20 e emeeeeae 5 12 3 20 1
20to 24 oo 8 30 5 17 18
24to28.... - 21 74 15 50 82
28t032..._ -— 24 53 7 18 133
32 to 86 - 33 7] 4 15 208
36 to 40.... — 24 67 7 10 140
40 to 44.. - 12 26 6 5 86
44 to 48 - 9 22 4 1 49
48 to 52 - 10 9 2 28
52 to 56. - 3 18 1 16
56 to 60. ] -~ 2 6 n
60to B4 ... - 1 2 4
64toe8 ... 1 [ 3
88to 72 ] 3 1 2
72 to 76. 1 0
76 to 80. 1 1
80 to 84 0 1
84to 88 0
83 to 92 1
Total, N_ .. - 158 338 54 138 778
Uge ..+ 118 '36.49 34.52 32.52 27.74 38.31
ks 30.68 29.80 28.40 24,97 32.58
A 0.13 0.12 0.14 0.21 018

0.8V, is an assumed average operating airspeed in miles per
bour. The results obtained by the application of equation
(15) to the present data are shown in figure 3 (in three parts
corresponding to the division of the data into the prewar,
wartime, and postwa:r penods) which summarizes the gust
velocities encountered in the various operations. The
dashed portions of the curves indicate extrapolations beyond
the limits of the data.

As a simple comparison of the levels of the gust velocities
encountered in the various operations, the expected largest
values of U,,__ at 107 flight miles were obtained from figure
3 and are listed in table IV. The corresponding values of
U,_,. obtained from the data in figure 2 of reference 3 for
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Figure 3.—Average flight miles ! for a maximum positive and negative
gust velocity to equal or exceed a given value.

107 flight miles are also given for comparison. (The values
of Uy, shown in table IV differ in some cases from those
obtained by scaling the values of U,__ by using equation
(14). These differences are small and are mainly the result
of minor differences in grouping and in curve-fitting methods
used.

In)general, the levels of Uy, _ for the various operations

remain essentially the same as the corresponding levels of
U,_ .. The findings previously reported in reference 3—

that the gusts experienced during the operations of these
asirplanes were largely independent of route, airplane, and
operator—are not changed significantly.

CONCLUDING REMARKS

A revised gust-load formula with & new alleviation factor
termed “‘gust factor” has been derived herein to replace the
gust-load formula widely used for design and gust studies.
The revised formula, which is similar in form to the original
formula, will be used by the NACA in the evaluation of
relevant gust data. A brief comparison of the features of
the two formulas has also been presented.
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(b) Period 1941 to 1945.
Figure 3.— Continued,

The revised gust-load formula has been used to re-evaluate
the gust-velocity date computed from V-G records taken on
civil transport airplanes during the period from 1933 to 1950,
and the results have been summarized, The re-evaluation
was made_ in terms of a “derived”’ gust velocity Uy, which
is related to the “effective’ gust velocity U, by a conversion
factor that is a function of the type of airplane and the
operating altitude. Although the value of the conversion
factor varies from about 1.6 to 2.0.for the data presented,
the conclusions drawn from the previously presented data
based on. U, (in particular, concerning the levels of evaluated
gust velocities between different routes) remain essentially
unchanged.

LANGLEY AERONAUTICAL LLABORATORY,
NarioNar Apvisory CoMMITTEE ¥OR AERONAUTICS,
Lanerey Fiewp, Va., September 8, 1958.
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