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Aulas Praticas - SNKF

Abril — 4, 5 e 6 — calibracao de sensores — calibracao do sistema anemométrico
Maio — 2 , 3 e 4 — ensaios de estol e desempenho
Maio 30, 31 e 1 Junho — ensaios de desempenho (continuacao) estabilidade estética

Junho 13, 14 e 15 — ensaios de estabilidade estédtica e dindmica



Aulas Teoricas

10/03 — Introducao/ Incertezas / Atmosfera Padrao / Peso e Centragem
17/03 — Sistema anemométrico/ CEA-FDAS

24/04 — Calibragao do Boom em ttnel de vento

31/03 — Estol / Determinacao de poténcia

07/04 — Prova 1

14/04 — V6o nivelado

21/04 — Alcance e Autonomia

28/04 — Subida

05/05 — Prova 2

12/05 — Método de Energia, Curvas, determinagao de arrasto, Método de V x y
19/05 — Pouso e decolagem

26/05 — Estabilidade estética

02/06 — Estabilidade estatica

09/06 — Estabilidade dindmica

16/06 — Estabilidade dindmica

23/06 — Prova 3

30/06 — Reserva



Engenharia de Ensaios em Voo

Engenharia associada com o teste, em v6o, de uma aeronave ou de um componente
de uma aeronave.

- Investigacao de novos conceitos;

- Prover dados empiricos para substanciar novos suposicoes de projeto;

- Demonstra que a aeronave ou seu equipamento atinge especificacoes de
desempenho.

Engenheiro de Ensaios em V6o — pessoa responsdvel por coordenar e gerenciar todas
as atividades de uma campanha de ensaios de forma a alcancar os objetivos pré-
estabelecidos. Assim, é responsavel, em conjunto com elenco de outros profissionais
(pilotos, técnicos, outros engenheiros) por definir, planejar, e executar ensaios em
v0o, incluindo a andlise e apresentacao dos resultados.



Engenharia de Ensaios em Voo

Porque Ensaios em Vobo:

- Quando é impossivel, ou impraticavel, reproduzir no solo condicoes alcancadas em
vOO;

- Condicoes particulares de voo complexas de serem simuladas;

- Quando se torna a tunica forma de testar vdrios equipamentos em conjunto;
Atualmente um dos principais objetivos da execucao de ensaios em voo é determinar
se uma aeronave e sua tripulacao estao seguras ao executar uma missao pré-

estabelecida.

Um segundo objetivo seria a coleta de dados de engenharia para substanciar o
processo de certificacao ou um futuro processo de projeto.



Planejamento de Ensaios

O planejamento de um programa de ensaios ¢ importante para que se possa ter
sucesso na sua execucao com seguranca. Ter sucesso em um programa de ensaios
significa ser capaz de medir com acuidade as quantidades especificadas a priori
para a execucao dos mesmos. Executar um ensaio com seguranca significa evitar
danos a tripulacao e a aeronave através do conhecimento detalhado: i) dos riscos
ao quais serao submetidos e ii) dos procedimentos de seguranga e escape a serem
utilizados.

As primeiras perguntas a serem respondidas devem ser:

1) Qual o propésito e os objetivos desta campanha de ensaios
2) Quais as especificagoes e requisitos as serem cumpridos.

Sem uma resposta clara para estas duas perguntas qualquer campanha de ensaios
poderd gastar mais esforco e dinheiro além de correr mais risca que o realmente
necessario para a sua execucao.



Planejamento de Ensaios

Etapas para o projeto da campanha de ensaios:

1) Definigao dos objetivos

2) Definicao dos regulamentos e especificagoes

3) Definicao dos tipos de testes e métodos a serem utilizados
4) Agrupamento dos testes para redugao das horas de voo
5) Definicao da instrumentagao necesséria

6) Definicao da logistica para execugao dos ensaios

7) Definigao da logistica para redugao de dados

Apds a definicao do projeto da campanha, cada voo individualmente deve ser
planejado, incluindo a definicao dos mesmos itens descritos acima, porém com um
nivel de detalhamento superior.

O acompanhamento destas etapas por parte da tripulacao do véo é de extrema
importancia para a execucao dos ensaios, trazendo uma experiéncia de um ponto
de vista diferente (do cockpit) e diminuindo a possibilidade de “mal-entendidos”
que venham a comprometer o sucesso e a seguranca dos ensaios.



Planejamento de Ensaios

A cerca da instrumentacao, em um primeiro momento, pode-se citar os seguintes
aspectos a serem observados:

1) O acompanhamento de um engenheiro de instrumentagao (eletronico) é essencial
para o sucesso dos ensaios, uma vez que nao se trata de uma area de dominio
natural do engenheiro aerondutico.

2) Cada voo deve prever a execugao de ensaios simultdneos com instrumentagao
independente de forma que se houver pane em algum sistema de ensaios nem todo
o esforco serd perdido.

3) Apesar do item anterior, nao se deve levar instrumentacdo a mais que o
necessirio para um ensaio em voo. Se houver chance de falha em um sensor, esta
falha serd exatamente no sensor que é imprescindivel para o ensaio.



Planejamento de Ensaios

A cerca da interacao com a tripulacao durante o ensaio, é consenso que a melhor

forma de definir o que serd feito é através de cartoes de planejamento — FLIGHT

DATA CARDS, os quais:

Devem ser escritos na linguagem da tripulagao (termos, unidades, etc)

Devem ser resumidos o suficiente para estarem & mao a qualquer instante (de
preferéncia presos a coxa do piloto), mas detalhados o suficiente para evitar
diuvidas durante a execugao do ensaio.

Devem ser entregues a tripulacao diariamente.

Devem conter informagoes bdsicas sobre o voo (data, tipo de aeronave, SN da
aeronave, razao do teste, peso de decolagem e posicao do CG, hora, tempo de
voo, configuracao da aeronave, técnica de teste)

Devem conter informagoes especificas sobre o voo (trimagem, temperatura,
arranjo de poténcia....), limitacoes (velocidade, altitude, fator de carga,...) e por
fim os dados necessdrios para a execucao do ensaio.

E extremamente importante uma drea para feed-back da tripulacdo, de
preferéncia, instantaneo durante a execucao do ensaio.



Planejamento de Ensaios

Requisitos
A partir de 1958 — FAR Part 23 e FAR Part25

Seus equivalente na Europa CS23 e CS25 eno pais de origem, no caso do Brasil,
RBHA23 e RBHA25

FAA FLIGHT TESTING ADVISORY CIRCULARS

AC FAR23.8 — Flight Test Guide for Certification of Part 23 Airplanes

AC FAR25.7 — Flight Test Guide for Certification of TRansport Category Airplanes

Entendimento de AC — nao tém forca de lei, portanto nao sao a unica forma de
cumprimento dos regulamento, porém se alguém escolher executar seus teste

estritamente segundo uma AC estard cumprindo, automaticamente, o
regulamento.



Tolerancias

A AC23-8 especifica valores de tolerancia que permitem variacoes nos voo de testes
de forma que os dados reduzidos ainda se referenciam ao valor que se desejava
executar o ensaio.

1) Velocidade (Airspeed): 3kt ou + 3% o que for maior

2) Poténcia: 5%

3) Vento (para testes de decolagem e pouso): nao deve exceder 10% de V; oulOkt,
o que for menor.

4) Peso: +5% até -1% para pesagem de item criticos como desempenho e +5% até -
10% para itens nao criticos como estabilidade e controle.

5) Centro de gravidade: £7% do passeio total do centro de gravidade.



Incertezas

Erros em Ensaios em V6o — Complexo sistema experimental — Grande variedade de
Erros.

Erros de leitura,

Erros devidos a fendmenos atmosféricos
Erros devidos a técnica de pilotagem ...

Erro — diferenca entre um valor real e um valor mensurado.



Incertezas

Erros de Instrumentos: facil de serem mensurados - laboratdrio

Histerese — diferenca de leitura do instrumento entre aumentar e diminuir o valor da
grandeza que estd sendo medida. Maior ocorréncia em instrumentos mecanicos. O
valor deste erro nao deve exceder 1% do fundo de escala.

Bias — diferenca entre o valor correto e o valor médio da banda de histerese. Deve ser
constante com o tempo. A magnitude deste erro nao é importante, desde de que
ele seja repetitivo e nao seja utilizado como referéncia para a execucao do voo.

Ambos os erros devem ser conhecidos através de processos de calibracao que, para
ensaios em voo normais devem ser repetidos de 3 a 6 meses. Para ensaios que
exigem mais precisao ou que envolvem riscos esta calibracao deve ser feita
mensalmente ou logo antes do ensaio.

Ajuste de curvas sobre erros — s6 valido para instrumento elétricos. Ja instrumentos
mecanicos, o ajuste deve ser linear entre os pontos calibrados



Incertezas

Erros de Airspeed e Altitude : Estes erros, provenientes da localizacao das tomadas
de pressao estdtica e pressao total (helicépteros) devem ser medidos através de
ensaios em voo, o que ainda pode introduzir incertezas a esta medicao. A tnica
forma de eliminar esta incerteza é através da repeticao destes ensaios, variando,
inclusive a técnica de execucao. Serd assunto de uma parte do curso.

Erros de leitura: Estes erros podem ocorrer tanto em ensaios aquiridos manualmente
quanto em ensaios aquiridos automaticamente. No caso de aquisicao manual, tém
parallax ou erro de leitura. No caso de aquisicao autmodatica, tém-se erros de
conversao A /D ou erros de gravagao.

Erros devidos as condicoes atmosféricas: inversoes térmicas, lapsos de temperatura,
velocidade do vento, humidade do ar — desvios em relacao a atmosfera padrao.
Turbuléncia.

Erros de pilotagem: erros de trimagem, nao permitir estabilizacao, erros de setagem
(velocidade, altitude e poténcia), introducao de forga no sistema de comando.
Violacao de principios basicos de voo de ensaios — seguranca.



Incertezas

Erros de poténcia e tracao: principalmente para ensaios de desempenho, o
conhecimento preciso do valor de poténcia e tracao sao essenciais. Como na
maioria dos casos é impossivel calibrar o motor antes do teste, erros irao ocorrer
na determinacao destes valores. Erros de +5% a -2% sao aceitdveis.

Erros de atrito no sistema de controle: ocorre em ensaios onde é importante a
medicao de forca nos comandos. Serd funcao do projeto do sistema de controle e
da posicao do transdutor de forca.



Incertezas

Minimizacao de Erros: em geral é impossivel evitar a ocorréncia destes erros, porém é
sempre possivel a sua minimizacao até niveis despreziveis para a execucao dos
ensaios.

Erros de instrumento: adequar os valores de erros ao tipo de ensaio, i.e., em um
ensaio de aceleracao, utilizar os erros de histerese de subida.

Tamanho da amostra: para a calibracao do sistema anemométrico utilizar grande
tamanho de amostra. Ja para os outros ensaios fazer um balango entre tamanho
da amostra, confiabilidade do ensaio e CUSTO.

Erros de leitura: Posicionar o instrumento em frente ao leitor para evitar erros de
parallax. Fazer anotacao sem as poténcias de 10 da grandeza até que haja
estabilizacao, i.e., ao invés de anotar 20500 pés de altitude anotar 205 centenas de
pés. Escolha apropriada em leitura digital ao analdgica.



Incertezas

Erros atmosféricos: pode-se ter outra aeronave varrendo as bandas de altitude onde
serao executados os ensaios e monitorando a existéncia de regioes com inversao
térmica. Os ensaios que sao influenciados pelo vento devem ser repetidos em
direcao oposta a primeira. Evitar dias imidos ou fazer a correcao de umidade do
ar através da leitura dos termémetros de bulbo seco e bulbo timido.

Sendo e a pressao parcial do vapor d’dgua no ar, a razao de densidade pode ser
corrigida como:

~ 9.625(P[inHg]—0.375e)
- {[K]

o)

Para a correcao de poténcia de motores de combustao interna, pode-se diminuir a
pressao parcial do vapor d’agua da leitura de pressao de admissao, ou utilizar a
seguinte equacao:

HP[dry] = HP[moist]

(P—e)



Incertezas

Erros de técnica de pilotagem: a maior parte dos erros devidos a técnica de pilotagem
sao originados da dificuldade do piloto em estabilizar e trimar a aeronave.Deve-se
prever tempo suficiente para esta tarefa entre cada manobra. Em geral, é mais
facil estabilizar a aeronave em altas velocidade do que em baixas velocidades.
Briefing, check-list e divisao de tarefas(CRM).

Erros de medicao de poténcia e tracao: se possivel deve ser feita uma calibracao do
grupo motopopulsor no solo e corrigir a carta do fabricante para desempenho em
altitude. O monitoramento de outros pardmetros do motor pode ser t1til para
outras correcoes (por exemplo, temperatura dos gases de entrada).

Erros devido a atrito do sistemas de comando: estas forcas devem ser medidas antes
dos ensaios e, se excessivas, devem ser reduzidas através da manutencao do
sistema de comando. Durante os ensaios o piloto deve tentar eliminar estas forcas
de atrito ou executar ensaios aumentando e diminuindo as leituras para eliminar
efeitos de histerese.



Analise de erros

Na literatura sao encontradas diversas técnicas para andlise de erros de
experimentos. O problema com estes métodos é que é requerido um conhecimento
prévio da maguinitude das incertezas de cada parte do experimento. Este
conhecimento, em um ensaio em vdo nem sempre é possivel, sobretudo devido a
grande influéncia do fator humano.

Assim, técnicas de bom-senso sao mais apropriadas para ensaios em voo. Entre estas
técnicas, sugere-se:

1. Testes de consisténcia
2. Testes contra a teoria
3. Testes de correlacao

Em geral os dados de ensaios em vOo sao suaves e consistentes. A existéncia de
descontinuidades e dispersao tornam os dados suspeitos.



Analise de erros

Se um método tedrico existe para gerar os resultados obtidos em ensaios em voo,
ambos devem ser coerentes. Em geral nao se obtém a mesma maguinitude para
todas as grandezas, mas o comportamento dindmico é, em geral, semelhante.
Atencao especial deve ser tomada em casos nao-lineares (onde a teoria, em geral,
¢ simplificada) e ensaios de aeronaves nao convencionais.

O teste de correlagcao pode responder muitas questoes a cerca da validade de um
ensaio em voOo. Se existe correlacao entre dados de ensaios diferentes (de
preferéncia de piloto diferentes) a confiabilidade destes dados é maior. Para a
andlise estatistica da correlacao entre os dados, pode-se utilizar a técnicas de
minimos quadrados, lembrando sempre, que a correlacao linear é mais facil de ser
obtida do que as correlacoes nao lineares. Assim, é desejdvel que se obtenha forma
de linearizacao antes da tentativa de correlagao.



Atmostera

Evidentemente, o desempenho e as caracteristicas de voo de uma aeronave dependem
do meio onde ela se encontra. Devido a composicao da atmosfera terrestre,
sobretudo a presenca de vapor d’agua, as caracteristicas deste meio sao muito
sensiveis as variacoes, sobretudo de temperatura, estacao do ano e localizacao
geogréfica.

Necessidade de adocao de um padrao — Atmosfera Padrao — divisao da atmosfera em
quatro setores, dos quais apenas dois sao de interesse para o ensaio em VvOO:

- Troposfera — da superficies terrestre até 36098ft, onde a temperatura decresce
com a altitude. A divisao entre a troposfera e a préxima camada da atmosfera é
conhecida como tropopausa.

- Estratosfera — se estende até 50milhas de altitude. Originalmente, acreditava-se
que a temperatura permanece constante em toda a estratosfera, mas estudos
recente mostraram que a temperatura s6 se mantém constante na tropopausa e
em 14 milhas da estratosfera.



Atmosfera Padrao

Definicoes importantes

Geopotential height is the (geometric) height in a uniform gravitational field which
gives the same potential energy as exists at the point under consideration in the
actual, variable gravity field.

Pressure height of a point in any atmosphere is the (geopotential) height in the
Standard Atmosphere giving the same pressure, i.e. for a given value of pressure,
H =H,; The pressure-geopotential height relationship of the ISA is used as the
calibration law for altimeters so that a reading of such an instrument in any
atmospheric condition gives pressure height — provided it is set to show zero at p



Atmosfera Padrao

¥

TABLE 11.1 Consztants Used in Caleulating Properties of the Standard and Off-Standard Atmospheres

h) British!

aq 340.294 m's 1116.45 fi's
g 9.806 65 m/s” 32.174 0 f/s?
My 28964 42 kg'kmol see Section 1.2
Py 101 325 Nim? 2 116.22 Ibf's
K 83l4322 N mEmel K see Section .2

R 2810528 N mkeg K 3 0B9.811 4 ft Ibfslug K

—r}.ﬁ 6.356 766 « 109 m M0E5553 =109 8

5 1104 K 1104 K

T, 28815 K 28815 K

B, 1.458 = 109N sm’K ™ 304509 = 107% Ibf 5/8 7K
iy 17.894 » 1079N sim” 0.373 72 = 108 Ibf 52t
Tpy 1.225 kg/m? 2376 892 = 1073 slug/ft’

The Intemational Stmdard Atmosphers of Dervation 1 is dafined m terms of 5T units ondy. The vahes of the constanis given in Botish
Units hava been obfammed by comversion (Feference ) from the 50 values, are correct to the number of fzures guoted. md are adequats
for mest calonlation pusposes. However, while the vahie of pyy can be obtained by diect comversion from the 51 value, the need for g,

R, T, and p, tosatsfy Bquation 2.1) can only be met if an exceptionally large mumber of sipnificant Szuses s used, 25 follows:

£, = 2116116 624 biE
R = 3089.311 378 fi iz K
T,

=MEIS K

giving. from Equation (3.1}, py = 0,002 375 B2 44 shug i

The standard sea-level value, g, . of acceleration due to gravify, nsed m defining the Internaftonal Standard Atmosphers, comresponds
i & peographic latinude of ¢ = 25.3423 deg in the Limber equaton (Equation (8 2}). The value of the ficttions Earth radius, rj | at
this latitade is deduced fom Equation {8.3)



Atmosfera Padrao

TAEBLE 11.3 Numerical Expressions for Caleulating Properties of Standard and Off-Standard Atmosplheres for Given Values of Pressure Heizht

(SI UNITS)

Fange of pressure height, H.F

i

up ro 11 000

11000 te 20 000

20 000 10 32 000

312 000 1o 47 000

47 000 12 50 000

Formar of Constanis
Cuiantity nimerical in numerical
EXPrEII oS SAPIELITIONS
Tempemiure m
[ntemnaticmal i T T
Standard A= RLERE 215.65 SR . 270.45
A-BH . . . N

Amosphara, F B= -§5= 10 0 s 218« 0 0
Long B
Praszare in i (C+DH_ iE C= 5,041 943 B 0.705 518 <8 0.349 258 &7
Inemarional i D= —0.202 161 35 = 1073 15876861« 10°° 7.033 098 0 = 107V
Standard ard E= 5255879 7 34163 218 ~12.201 149
off-standard
atmospheres, | (i) Fexp (GH,) F= 1382445 41 828 420
pNm? ) G= -0.157 688 32 « 107% —0.126 226 56 « 107
Diensity in (i |_I—.Ll'-:"5 ik I= 1.048 840 08726309 0,543 620 29
luzmarional I= ~23.650 414 « 107 4846 00 = 107% 16993 902 = 107"
Standard L= 41558797 -35.163 218 -13.201 148
Ampsphere, o s T
P kem? | Mexp (NH,) M= _-.'.'a.:_l—f'il _ ) b33 395 . %

! ’ N= —0.157 88 32 « 107° 0126 226 56 = 107

Denstty in
off-standard
amnospheres,
p kgm?




Atmosfera Padrao

TABLE 11.4 Numerical Expression: For Calculating Properties of Standard and Off-5tandard Atmospheres for Given Values of Temperature and
Prezsure (51 UNITS)

T Erganer tium 12 8632.0 ra §47487 B68.014 ro 110,506 52
FLANER QF FTeIure. B, L 1 632.0 547487 368.014 110905 750443

Ranee of relative sressirg. B Ereaner tium 0:223 360 io 0054032 8 ra 0.008 546 63 fo 0,001 092 56 o
e 0213 360 00540328 0.008 366 63 0.001 084 56 0.000 748 512

Rango gf pressure helght, Hzr' m up ro 11 000 11 000 ra 20 00D 20 000 ra 32 000 32 000 o 47 000 47 000 ra 50 000

CruEmtiy

ECPrEIIiONT

Pressure hetght, il A+Bp“ A= 44 330.760 -104 530 —40 560714
H o B= —4 9455463 278 73118 142 184.85
g C= 0.190 255 11 =029 X71 347 -0.051 658 401

i} D+Elog p D= T4 588142 54 305225
) E= —6 3415054 ~TRI2263 0
Tempseranize [ TI=Ep%“ F= -32.152 551 -278.731 18 -388.117 58
differance from G= 0190243 11 —{.029 271 147 0081 50 401
Intemational
Standard {iiy I'+I I= —214.65 —270.65
Amnosphare,
i'.i"Hu K

Diffarence betwesn {i]'r .-‘-fl —aTF [J+ J= 0 £5.418 177 10377 58
g=opatantial mmd B L= -133.845 15 1000 57.142 86
prassure beights =Lleg iM=NE, )] M= L0 ] 0807 6852 | 0508 1347 .
m off-stamdard - N= —21.357 694 = 1077 461537307 = 107" [12.245 791 = 10°F
armpspheres, (it}
fH—H__:,] m Hl—aTH".'Q—R_?:}'. E

L

—GA06 5145 25808003 )
4.615730 7 = 1073 3.604 202 8 < 107

T MOTE (i) The guantity &, i the zeopotential height atwhich p = p, = 101 323 Nm? .

{111 In all layers of the ammosphere,

H_H.' = H) - 20271 M7aT, log_&m

P



Atmosfera Padrao

10.1 Calculation of Hp and .ﬁTHF

= = 5 S = . = P | = .
An aeroplane is flying in conditions where the static pressure 1s 20 540 N/m~ and the outside air temperature
15 227.5 K. Find the pressure height and the temperature change from ISA.

Pressure height
From Table 11 4 the given static pressure indicates that the relevant expression for pressure height 1s

H, = 74588142 — 6341615 log_p
74 588.142 — 6 341.615 6 log,_ 20 540

11615m .

Temperature change
From Table 11.4 the change from [SA temperature is
Aly =T-21665
=2275-216.65

ATy, =1085K



Atmosfera Padrao

10.2 Calculation of H

Find the geopotential height corresponding to a pressure height of 70 000 ft 1 an ISA + 20 K atmosphere.
Assume that sea-level pressure 1s the Standard value. ie. H; = 0.

From the third column of Table 11 4 the expression for H—H_ 1s
H-H,=H;+ ATy [280.243 69 + 3 280.839 9 log, (0.907 685 21 + 1.406 877 5 x l{]_EHF}] :
Setting H/; = 0 and substituting for AT, and H grves

H-H_ =20[280.243 69 + 3 280.8399 log, (0.907 68521 + 1.406 877 5x 1{:_5>< 70000)]
H-H = 6008ft.

Hence the geopotential height for H, = 70000, AT, = 201s

H = 76 008 ft.



Correcao da Densidade-Umidade

To begin to understand the calculation of air density, consider the ideal gas law:
(1) P*V = n*R*T

where: P = pressure
V = volume
n = number of moles
R = gas constant
T = temperature

Density is simply the number of molecules of the ideal gas in a certain volume, in
this case a molar volume, which may be mathematically expressed as:

(2) D=n/V

where: D = density
n = number of molecules
V = volume



Correcao da Densidade-Umidade

Then, by combining the previous two equations, the expression for the density
becomes:

(3) D =P/(RT)

where: D = density, kg/m?
P = pressure, Pascals ( multiply mb by 100 to get Pascals)
R = gas constant , J/(kg*degK) = 287.05 for dry air
T = temperature, degK = deg C + 273.15

As an example, using the ISA standard sea level conditions of P = 101325 Pa and
T = 15 deg C, the air density at sea level, may be calculated as:

D = (101325) / (287.05 * (15 + 273.15)) = 1.2250 kg/m3



Correcao da Densidade-Umidade

The density of a mixture of dry air molecules and water vapor molecules may be
expressed as:

P R
4 _| _Fu Py
- [Rd'T]+(Ru'T]

where: D = density, kg/m,
Pd = pressure of dry air, Pascals
Pv= pressure of water vapor, Pascals
Rd = gas constant for dry air, J/(kg*degK) = 287.05
Rv = gas constant for water vapor, J/(kg*degK) = 461.495
T = temperature, degK = deg C + 273.15




Correcao da Densidade-Umidade

A very accurate, albeit quite odd looking, formula for determining the saturation
vapor pressure is a polynomial developed by Herman Wobus:

(5) Es = eso / pb
where: Es = saturation pressure of water vapor, mb
es0=06.1078

p = (cO+T*(c1+T*(c2+T*(c3+T*(cd+T*(ch+T*(c6+T*(c7T+T*(c84+T*(c9))))))))))
T = temperature, deg C
c0 = 0.99999683

cl = -0.90826951*10-2
c2 = 0.78736169*104

c3 = -0.61117958*10-6
c4d = 0.43884187*108

ch = -0.29883885*10-10
c6 = 0.21874425*10-12
c7 = -0.17892321*10-14
c8 = 0.11112018*10-16
c9 = -0.30994571*10-19



Correcao da Densidade-Umidade

For situations where a slightly less accurate formula is acceptable, the following
equation offers good results, especially at the higher ambient air temperatures
where the saturation pressure becomes significant for the density altitude
calculations.

cy' T,
(6) Es=c,* 10°2*e

where: Es = saturation pressure of water vapor, mb
Tc = temperature, deg C
c0 = 6.1078
cl =7.5
c2 = 237.3



Correcao da Densidade-Umidade

Actual Vapor Pressure from the Dew Point:

To determine the actual vapor pressure, simply use the dew point as the value of
T in equation 5 or 6. That is, at the dew point, Es = Pv.

(7) Es = Pv at the dew point

Actual Vapor Pressure from Relative Humidity:

Relative humidity is defined as the ratio (expressed as a percentage) of the actual
vapor pressure to the saturation vapor pressure at a given temperature.

To find the actual vapor pressure, simply multiply the saturation vapor pressure
by the percentage and the result is the actual vapor pressure. For example, if the
relative humidity is 40% and the temperature is 30 deg C, then the saturation
vapor pressure is 42.43 mb and the actual vapor pressure is 40% of 42.43 mb,
which is 16.97 mb.



Correcao da Densidade-Umidade

When calculating the vapor pressure, it is often more accurate to use the dew
point temperature rather than the relative humidity. Although relative humidity
can be used to determine the vapor pressure, the value of relative humidity is
strongly affected by the ambient temperature, and is therefore constantly
changing during the day as the air is heated and cooled.

In contrast, the value of the dew point is much more stable and is often nearly
constant for a given air mass regardless of the normal daily temperature changes.
Therefore, using the dew point as the measure of humidity allows for more stable
and therefore potentially more accurate results.



Correcao da Densidade-Umidade

Now that the actual vapor pressure is known, we can calculate the density of the
combination of dry air and water vapor as described in equation 4.

The total measured atmospheric pressure is the sum of the pressure of the dry air
and the vapor pressure:

(8) P =Pd+ Pv

where: P = total pressure
Pd = pressure due to dry air
Pv = pressure due to water vapor

So, rearranging that equation, we see that Pd = P-Pv. Now we have all of the
information that is required to calculate the air density.



Peso e Centragem

O peso e a posicao do centro de gravidade de uma aeronave sao informacoes muito
importantes para a execucao de ensaios em vdo,pois interferem diretamente nas
medicoes de desempenho, estabilidade e controle.

A melhor maneira de determinar estas quantidades é através da pesagem da
aeronave em teste, incluindo tripulacao e instrumentacao. Entretanto, como isto
nem sempre ¢ possivel, a determinacao a partir de uma pesagem com a aeronave
vazia pode ser feita através do conceito de momento estético.

Determinacao

e Posicao do centro de gravidade de cada componente: catdlogo, CAD,
experimental (balangas).

e Posicao do centro de gravidade de toda a aeronave em relacao a uma
referéncia fixa: razao entre o momento estitico da aeronave, em relacao a
esta referéncia fixa, e o seu peso.



Peso e Centragem

Determinacao

e (Quais configuragoes devem ser analisadas? TODAS as possiveis
(passageiros, tripulagdo, carga, combustivel, etc).

e (Quantas configuracoes sao possiveis? INFINITAS.

Necessidade de um algoritmo para determinacao do passeio de centro de
gravidade.



Peso e Centragem

Determinacao

1. Escolher um sistema de referéncia arbitrario;

2. Determinar o peso minimo de operagao e a posicao correspondente do centro
de gravidade;

3. Determinar as posicoes avancadas do centro de gravidade pela adi¢ao, um a
um, dos pesos de itens de carga 1til ao peso minimo de operagao (iniciar
pelos itens mais a frente), plotando em um gréfico a relagao entre o peso da
aeronave e a correspondente posicao do centro de gravidade;

4. Determinar as posicoes traseiras do centro de gravidade da mesma forma
iniciando-se, desta vez, pelos itens mais posteriores.



Peso e Centragem

Exemplo

Corda média aerodinamica - 1.295m

Pos. BA. Corda média aerodinamica - 1.502m

Peso vazio - 2414.1N

Posicao do centro de gravidade com peso vazio - 1.708m
Combustivel minimo - 25.9litros

Oleo minimo - 3.8litros

Combustivel - AVGAS 100

x(m)




Peso e Centragem

Exemplo

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 2.210 m




Peso e Centragem

Exemplo

Posicéo do CG.

NUmero Descric¢éao do peso W[N] X[m] W.X X[m] %cma

1 peso vazio 2414.1 1.7 4123.3

2 combustivel minimo 166.9 2.4 402.7

3 6leo 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 maximo 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 Bl1.5 1.7 524.3

21 peso parcial (19+20) 4632.4 8234.3 1.8 21.3




Peso e Centragem

Exemplo

5000 -

4500 /e—/
4000 - &

3500 -

Peso [N]

3000 -

2500 T T T T T 1
1.71 1.72 1.73 1.74 1.75 1.76 1.77 1.78 1.79 1.8 1.81

x [m]

=== cn\oltoria dianteira do CG ==e==enwoltoria traseira do CG




Peso e Centragem

Posicao do CG em relacao a CMA

e Importante para o desenvolvimento dos célculos.
e Referéncia comum na aviagao.

X X=
Xeg |- = —=—%-100



Sistema anemomeétrico

Velocidades Aerodinamicas

TAS - True airspeed — Velocidade que o ar passa sobre o corpo
EAS - Equivalent airspeed — Velocidade corrigida pelo efeito da densidade

CAS - Calibrated Airspeed — Velocidade corrigida pelos efeitos da densidade e da
compressibilidade.

IAS - Indicated airspeed — Velocidade indicada no instrumento (erros)



Sistema anemomeétrico

Leitura do

Instrumento a 012 /o288 M2\ 5 5172
| 0 0 *0 0
correcao erro q
instrumento . - b 2
correcao erro compressibilidade (p /2)EAS”  o(p./2)TAS
| posicao (CAS,d) -~ 0 0 ~
IAS = CAS = FEAS - S TAS
-
o= ﬁ; p, = densidade doar ASL 6 = £; p, = pressao atmosférica ASL
pO p0
0 = 1; T = temperatura ASL 4= velocidade do som ASL
T 0

0

P = pRT o =ot



Sistema anemomeétrico

Restricoes dos regulamentos:

CAR3.663 — 3% ou bmph, o que for maior, entre 1.3Vs e V¢ com flapes recolhidos e
em 1.3Vs com os flapes estendidos. Calibracao feita em voo.

CARS3.665 — velocidade, abertura e fechamento de janelas, variacao de ventilacao de
cabine, umidade e outros fatores nao devem alterar a medicao de grandezas
influenciadas pela tomada de pressao estatica.

FAR23.1232 — 3% ou 5kts, o que for maior, ente 1.3Vs e Vmo/Mmo ou VNE com
falpes recolhidos e entre 1.3Vs e Vfe com flapes estendidos. A tomada estética
deve ter drenagem positiva de umidade e para voo IFR o tubo de pitot deve ser
aquecido. Para a categoria commuter deve-se fazer uma calibracao sobre o solo
entre 0.8V1min e 1.2V1max (peso e altitude) e sistemas duplicados.



Sistema anemomeétrico

Restricoes dos regulamentos:

FAR 23.1325 — Tomada estdtica — Além dos requerimentos da CAR3.665, drenagem
positiva de umidade, materiais utilizados devem ser resistentes a corrosao.

Avides nao pressurizados — evacuar a linha de pressao estatica até 1000ft acima da
altitude da aeronave e garantir que nao existem vazamentos maiores que 100ft em
1 minuto.

Avioes pressurizados — evacuar a linha de pressao estdtica até o limite maximo de de
pressao diferencial que a cabine estd aprovada e garantir que nao existem
vazamento maiores que 2% ou 100ft.

Desenho da porta estdtica para evitar erros devido a formacao de gelo.

O sistema de comutacao entre portas estdticas deve bloquear a porta que nao esta
sendo utilizada simultaneamente a troca de portas.

Calibragao em voo — erro ASL St.Day no méximo 30ft /100kts entre 1.3Vs0 e 1.8Vsl.



Sistema anemomeétrico

Airspeed — sensor de pressao diferencial — relacao da pressao com a velocidade
através das leis de escoamento adiabatico potencial — atmosfera padrao.

-1
2 o 7
V2= 2a1 {[RPPS]H} _1
y— s

Para escoamentos supersonicos — escoamento adiabdtico com onda de choque logo a
frente da tomada de pressao total.

_r
p_k {(7+1)V2}(”) y -1
= s | i
P, 2a :
° 1—7/+£27V )
N a J
Onde: P, denota a pressao total no escoamento livre, P,, a pressao total apés a onda

de choque, P, a pressao estdtica no escoamento livre, v a razao de calor especifico
(1.4 para o ar) e, a a velocidade do som no escoamento livre.




Sistema anemomeétrico

Como o indicador de Airspeed é capaz de sentir apenas os valores de pressao
diferencial, a sua calibracao deve ser feita com os valores de velocidade do som ao

nivel do mar de 1117ft/s (340m/s) e pressao estdtica (quando aparece isolada na
equacao) de 2116psf (101314Pa).

Definindo pressao dindmica pode-se fazer:

14

—1NVv2 |t

3

Expandindo o termo entre chaves por uma expansao binomial e tomando apenas os

trés primeiros termos:
nfn n n!
1+X)" = i =
Lo kz;‘(k) (kj (n—K)!k!

<en o) T



Sistema anemomeétrico

Sabendo que:

Tem-se:

(3]

Ou seja, a conhecida equacao de pressao dindmica, é uma simplificacao de uma
equacao ja simplificada.



Sistema anemomeétrico

Erro de posicao:

Diz respeito ao erro cometido por nao instalar a tomada de pressao estatica em uma
posicao da aeronave onde a pressao estatica é igual a pressao estatica do
escoamento livre.

Devido ao escoamento ao redor da aeronave a pressao estdatica local sofre variagoes,
que podem ser, de uma forma geral, conforme as seguintes figuras.
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Sistema anemomeétrico

Método de medicao da pressao estatica do escoamento livre:

1. Pitot boom no nariz da aeronave ou na ponta da asa — tomadas estdtica no
minimo uma corda a frente do bordo de ataque da asa ou 1.5 didmetros de
fuselagem a frente do nariz da aeronave. Dificuldades em altos dngulos de ataque
devido a pressao positiva nas tomadas de pressao —tubo de pitot “louco” resolve
este problema mas traz problemas de flutter.

2. Airspeed bomb: pitot em forma de bomba que é arrastado por um cabo longe da
aeronave. Neste pitot tém-se as tomadas de pressao estatica. Em geral é muito
instavel.

3. Trailing cone: tubo com um cone de arrasto que é arrastado atrds da aeronave e
transmite o valor a pressao até os processadores dentro da fuselagem. Este cone
deve ser arrastado de 1.5 a 2 comprimentos de fuselagem atras da aeronave. Neste
caso, em baixas velocidade o cone tende a balancar, alterando as caracteristicas
do escoamento ao seu redor.



Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Como o altimetro também é instalado no sistema de pressao estatica, o erro de
posicao também tem efeito sobre sua medicao. E possivel, através de andlise
tedrica definir um relacao entre o erro de altitude e o erro de velocidade.

Seja o erro de pressao estdtica e os erros de altitude e velocidade dados por:

Ap, = Ps — P,
Ahpc 0 hcal - hic
AVpc :Vcal _Vic

Iremos tentar encontrar uma relacao entre o erro de altitude e o erro de velocidade
em funcao de um erro de posicao do sistema anemométrico:

A,
=
AV

pc




Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

O sistema anemométrico é baseado na equacao de estatica de fluidos:
dp=-pg,dh

Pode-se admitir que a variacao de pressao de interesse é exatamente o erro de
posicao do sistema anemométrico, entao:

Ah

5 App
il pstd gO

Sendo que os valores relativos ao fluido podem ser obtidos através das equacgoes de
atmosfera padrao.



Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Assumindo-se que nao se observa erro na tomada de pressao total, a pressao
dindmica medida é:

qic = Pr — B

Ja a pressao dindmica sem o erro de posicao é:
qc v pT - poo

Assim, o erro de pressao estdtica é simplesmente a diferenca entre estas pressoes
dindmicas:

App T U —dic



Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Assim, para a pressao dindmica sem o erro de posicao, tém-se:

S _
P,

1+

(r=1) (VY AV, ) 7

2

E para a pressao dindmica indicada:

G _

Po

2
aO

Y

—1




Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Assumindo, novamente que a pressao total é medida sem erros, tem-se:
dqic = _dps

Derivando a expressao de pressao dindmica com erro tem-se:

dp, _ | _ 7PV {H(V—I)Vﬁ }”

dv, | a2 2 al

IC




Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Fazendo que:

IC

Ap, ~~dp, AV =-dV,

Tem-se:

App ypovic 1_|_(7/_1)Vi02 ﬁ
AV a;

pc

Esta expressao foi obtida para escoamentos adiabaticos sem onda de choque. Porém,
a mesma relagao pode ser obtida para escoamentos supersonicos.

Esta relacao s6 é valida para erro pequenos na medida de tomada de pressao
(porque?) e a literatura indica que o erro méximo para AVIOC ¢ de 10kts.



Sistema anemomeétrico

Erro de posicao do sistema altimétrico:

Com as equacoes desenvolvidas é possivel entao estabelecer uma relacao entre o erro
de velocidade e o erro de altitude. Assim, se um erro for determinado por ensaios
serd possivel conhecermos o outro erro.

V4

A _ _ 2 )51 A
pp . 7/p0V|c 1+(7/ 1)Vlc2 4 Ah = pp
2 ao Iostdgo

AV a;

pc

AV Gstd g 0

pc




Sistema anemomeétrico

Erro de pressure lag:

Este erro diz respeito ao atraso que ocorre entre a variacao de pressao nas tomadas e
a variacao de pressao nos sensores.

Nao depende do didmetro dos tubos de pressao, pois a velocidade do escoamento no
seu interior é praticamente nula. E influenciado mais pelo comprimento dos
tubos, pois tem haver com a propagacao das ondas de pressao nestes tubos. Por
isso sua maior ocorréncia é em aeronaves de grande porte.

Outro caso onde o erro de pressure lag ocorre é quando o volume das linhas de
pressao estatica e dindmica nao sao iguais.

A melhor forma de medir a ocorréncia de pressure lag é através da instalacao de dois
sensores de pressao, um logo ao lado da tomada e outro no final da tubulacao e
comparar, no tempo, suas respostas as variacoes de pressao nas tomadas.



Sistema anemomeétrico

Métodos de calibracao em voo:

e Speed Course Method: neste método a aeronave voa rasante sobre um trajeto
demarcado no solo de forma que a sua velocidade em relagao ao solo possa ser
medida com precisao. Esta medicao deve ser feita em direcoes opostas para que
seja possivel eliminar a influéncia do vento. O erro de posicao na velocidade serd
entao a diferenca entre a velocidade verdadeira do vboo e a velocidade média sobre
o solo. Os problemas deste método sao: i) a dificuldade de se obter uma é&rea
especial para realizar o teste e ii) a necessidade de se voar em ar calmo para
evitar variacoes na velocidade da aeronave.

e Tower Fly-by Method: neste método a aeronave voa com velocidade e altitude
constantes passando ao lado de uma torre de altura conhecida que possui um
observador e uma baroémetro de precisao no topo. O observador é capaz de medir
a altura da aeronave e comparar o valor de pressao estatica medido no interior da
aeronave com a pressao estatica na torre menos a variacao devida a altura da
aeronave. Suas dificuldades sao as limitagoes de velocidade, requer também o ar
bastante estavel e assume que o erro de medicao da pressao total é zero.



Sistema anemomeétrico

Métodos de calibracao em voo:

e Pace Aircraft Method: neste método uma aeronave deve ter seu sistema
anemomeétrico calibrado por um dos outros métodos. Esta aeronave executa entao
um voo em formacao com a aeronave que se deseja calibra e os valores de pressao
estitica e total (dindmica) medidos sao comparados. Este método tem a
vantagem de poder ser feito em altitude o que aumenta a sua seguranca e evita a
necessidade de se ter ar calmo.

e Radar Method: este método é semelhante ao Speed Course Method, porém a
medicao de velocidade da aeronave ¢ feita através de leituras de radar. Este
método nao tem restricoes de velocidade e também pode ser feito em altitude,
porém requer atmosfera calma e auséncia de vento.

e Onboard Reference Method: neste método é utilizado um sistema de medicao de
pressao estdtica calibrado (airspeed bomb ou trailing cone) como uma referéncia
de calibracao para o sistema anemométrico da aeronave. A vantagem deste
sistema é que s6 é necessdria uma aeronave e que o sistema de referéncia, uma
vez calibrado, pode ser utilizado em vdrias aeronaves. A desvantagem é a
necessidade de um procedimento de calibracao e a instalacao deste sistema na
aeronave.



Sistema anemomeétrico

Métodos de calibracao em voo:

e GPS Method: este método é semelhante ao Speed Course Method com a diferenca
que é utilizado um GPS para medir a velocidade da aeronave em relacao ao solo.
A principal vantagem deste método é que se pode fazer o voo de calibragao em
alta altitude e que apeas poucos segundos de voo equilibrado sao necessarios para
a leitura dos valores. Deve ser notado também que nao é necessario um sistema
de GPS diferencial, uma vez que a velocidade em relacao ao solo é obtida através
da primeira derivada da posicao geogrdfica da aeronave e o erro fixo de posicao
do sistema GPS nao afeta esta derivacao.



Sistema anemomeétrico

Calibracao do sensor de temperatura: a medicao de temperatura do ar deve ser
submetida a correcoes de acordo com o projeto e a posicao do sensor. Em uma
probe bem projetada o maior erro na medicao de temperatura é causada pela
compressao do ar. Se o ar é levado a uma estagnacao completamente adiabética,
a temperatura corrigida deverd ser:

V. [kt]
7592

Como em geral o ar nao é levado a estagnacao total e possui recuperagao nao
adiabatica, deve-se utilizar:

TIKI=Tc[K]+

V. [kt]
7592

Onde o fator k varia de acordo com a instalacao da probe entre 0.7 e 1, mas
usualmente, em ensaios em vbo, estd entre 0.95 e 1.0. Para condicoes supersonicas
o valor de k possui grande variagoes.

T[K]=T.[K]+k



Instrumentacao

(Classificacao:

e Embarcados — instalados no interior da aeronave

e Terrestres — instalados em uma estacao de solo — necessita de um sistema de
telemetria.

e Manuais — coleta manual de dados através de leitura de instrumentos instalados
na aeronave ou em uma estacao de solo

e Automiticos — coleta automdtica (digital ou analégica) de dados. Necessita de
uma midia de armazenamento de dados



Instrumentacao

Composicao:

e Transdudor: sente o fendmeno de interesse e o converte em um sinal elétrico

e C(Condicionador de sinais: converte a saida do transdutor em um sinal estdvel e
adequado.

e Multiplexador: permite que varios sinais sejam lidos no mesmo espaco de tempo.
e Conversor A/D: transforma um sinal analégico em uma informagao digital.

e Gravador: armazena a informacao digital para ser lida a posteriori.



Instrumentacao
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Instrumentacao

Gerenciamento:

e Nome da medigfio e Abreviagéio — importante para que a comunicacao durante os ensaios seja
feita de forma clara e precisa.

° DeSCI'i(_;éO da medigéo — importante para se ter conhecimento da importancia, viabilidade e

possibilidades desta medicao.

e Unidade — preferencialmente em sistema internacional ou adimensional (gravidade).
e Faixa de medigao — especificacio de méximo e minimo a serem medidos.
e Resolugao — menor valor possivel de ser medido.

e Precisao — precisao necessaria para a medicao.

e Taxa de amostragem — freqiiéncia com que sers feita a medigao.

e Processamento — necessidade e método de pés-processamento.



Instrumentacao

Conversor A /D

e Representacao de um sinal elétrico através de um numero inteiro — utilizacao de
um sistema bindrio.

e Resolucao — tamanho do bindrio que ird representar o nimero inteiro.

10 bits — 219 = 1024 12bits — 2!2 = 4096

e Sinal de referéncia (faixa de conversao) — sinal elétrico de referéncia que serd
usado como comparacao para a COnversao.

Sistema 10bits — referéncias: OV e 5V — faixa: 0-5V

Analégico Digital
)% 0
5V 1024

2.5V 012




Instrumentacao

Conversor A/D — Funcionamento - Sistema 5bits — referéncias: OV e 5V — valor a ser medido: 3.1V

> 5/21(2.5) Sim 0000
> + 5/2%(3.75) Nao | 10000
> 5/21 + 5/23 (3.125) Nao | 10000
> 5/21 + 5/2% (2.8125) Sim | 100 0
> 5/21 + + 5/2° (2.96875) Sim | 1001
Analégico Digital

ov 0

5V 32

3.1V 19

Por regra de trés, considerando nimero real, terfamos: 19.84

19 — representaria, de forma exata: 2.96875V
20 — representaria, de forma exata: 3.125V

Ou seja, com 5bits tem-se resolugao de 0.15625V = 5V /2°



Instrumentacao

CEA/FDAS:




Instrumentacao

CEA/FDAS:

Signal Processor: PIC 16F877A

Data Host: PDA — Palm OS Device

GPS Device: NMEA0183 compliant

Number of channels: 8 standard / 32 multiplexed
Sensors precision: 10/12 bits

Channels sample rate: 30Hz

Maximum sample rate: up to ~6kHz

GPS sample rate: 0.5 Hz to 5 Hz

Sensors signal level: 0-5V

Maximum acquisition time: limited by PDA memory — possibility
to use memory cards.

NN N N N N Y R NN



Instrumentacao

CEA/FDAS:

v Sample Rate: 30Hz — sensors; 5Hz GPS
v Resolution: 10bits

v Sensors:

Air Speed (1x)

Altimeter (1x)

Attack angle (£30°)

Sideslip Angle (£30°)
Temperature (2x; 0-50°C)
Relative Humidity (20-95%)
Command Position (4x)
Command Force (£5Kgf / £20kgf)
Tachometer (optical)
Accelerometer (3 axes,+10g)
Gyrometer (3 axes,+300°/sec)
GPS (lat./long./ground speed/course)
X-BOW AHRS400 Interface



Velocidade de Estol

Regulamentos:

CAR 3.82: velocidade de estol (Vso):

motores em marcha lenta,

hélice em posicao de decolagem,

trem de pouso estendido,

flapes na posicao de pouso,

cowl flape fechado,

centro de gravidade mais desfavoravel,

peso da aeronave na qual o valor de velocidade serd associado nos calculos

subseqiientes,

Velocidade (Vsl)

e motores em marcha lenta,

e hélice em posicao de decolagem

e todas as outras configuracao, nas quais o valor de velocidade serda associado nos
calculos subseqiientes,

e peso da aeronave na qual o valor de velocidade serd associado nos calculos
subseqiientes,



Velocidade de Estol

Regulamentos:

CAR 3.120 o profundor deve ser defletivo (cabrando) com uma velocidade tal que a
velocidade da aeronave seja reduzida com uma desaceleracao nao maior que
Imph, até que o estol seja evidenciado por uma queda incontroldvel do nariz
(arfagem) ou até que os batentes de comando sejam atingidos.

Na maioria dos casos a velocidade de estol é definida pelo batente do comando de
profundor.



Velocidade de Estol

Regulamentos:

FAR 23.49: combinacao do CAR 3.82 e 83, acrescido a observacao de que a condigao
de zero-tracao deve ser atinginda em uma velocidade igual a 110% da velocidade
de estol.

AC-23-8A — consideracgoes sobre calibracao do sistema anemométrico e determinacgao
da condicao de zero-tracao.



Velocidade de Estol

Regulamentos

Determinacao do estol ToR -
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Velocidade de Estol

Metodologia de Ensaio:

Consideragoes sobre seguranca: em geral, a execucao de estois com o centro de
gravidade mais a frente nao é uma condicao critical de ensaio, entretanto, em
algumas precaucoes devem ser tomadas: instalacao de portas de saida rapida, uso
de capacetes, paraquedas e botas. Precaucoes sobre entrada e saida de parafusos.
Altura de 5000ft (AGL). Aumentar a insisténcia ao estol progressivamente.

e C(Carregar a aeronave com o peso maximo de decolagem e centro de gravidade
dianteiro.

Aeronave trimada em 1.5Vsl ou 1.5Vso, dependendo da configuracao do ensaio
Motor em marcha lenta — Zero Tracao (C; igual a zero).

Cowl flap fechado

Desaceleracao nao menor que 1kn/seg (Entre 1.1Vs e Vs)

Devem ser executados, no minimo 9 estois para se ter amostragem estatistica
suficiente.



Velocidade de Estol

Reducao de dados:

Correcao de peso:

fW
Vs =V W_S
A

Correcao de desaceleracao (nao valido pelo FAA):

2V /R+2
R=—"5 Vi =.— V5
cD R+1

onde D ¢é a razdo de desaceleracao do ensaio em kt/seg.

Correcao de posicao do CG (nao véalido pelo FAA):

6 CGre -CG es
CLref = CLtest |:1 +I( flOO = ]:|




Velocidade de Estol

5
= o) y=-10.893
5 v s LN— Y emTer [
i I I | | L I I
26 2g a0 oz 84 96 93
100 = T —
= | ”! | | I S . . R T
o t=8B.T67 | —
£ a|- _
b | | | | | | |
26 g2 a0 0z a4 06 0z
| | | | | | mrp——
2500 | y=1988,
z t=88.T67
E 2000 o
1500 |— | | | | i L T — il |
86 g8 a0 0z g4 96 g8
o I I I I I I 10334
0 = " g T o aier
E 10 b P = " "v —
T
0 f—
| | | | | | |
26 g2 oo oz 99 06 oz
5
N T T | | T T ey
= m“““~**‘*'-‘*‘“d§hunm oe FHL
B st S H4BBEIEET
: o ",
g -0 haaae L e b
z | | | il B T e | |
26 g2 an | 0z a4 06 0z
1z |
MTI___,_—A_——I:I—— I =19 544
g 0 . werljaes s P H st t=04.167
t=86.767 _
8 | | | TD.SII‘KI;'SEQ | |
86 g8 oo 0z g4 96 9z
I I [ [ I I
¥=1310.398
& 1300 P c i Y RRTET e
=
1200 l | | | | | |
26 g2 oo oz 99 06 oz
5t T T T T T T ;
,  v=31508
g = t=88.767
i
an B S
| [ I I oz 1 |

=] a8 an az a4 el] as



Velocidade de Estol
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Determinacao de Poténcia

e Determinar a poténcia do motor quando instalado na aeronave. (Equipamentos)
e Medir o arrasto da aeronave com o sistema propulsivo em operacao.

Interacoes entre a aeronave e o grupo-motopropulsor(hélice):

e Efeitos do sistema de inducao de ar de refrigeracao no arrasto
e Efeitos de bloqueio da fuselagem sobre a hélice

e [Efeito da esteira da hélice no arrasto da fuselagem.

e Efeito da distribuicao de combustivel

e Efeito da exaustao de ar no arrasto

e Efeito da refrigeracao e da exaustao na poténcia



Determinacao de Poténcia

e Método de Torque
Instalar um medidor de torque no eixo de manivela do motor.
e Dificil instalacao
e Necessidade de calibracao do medidor de torque

e Medidor de torque pode influenciar o arrasto da aeronave ou o
funcionamento da hélice

e C(Criacao de um grafico de poténcia instalada através da medicao simultanea
de rotacao e pressao na admissao

e E um dos métodos mais precisos



Determinacao de Poténcia

e Meétodo dos Graficos de Poténcia
Utilizacao dos graficos de desempenho do motor fornecidos pelo fabricante
e DBaixo custo.

e Nao é capaz de prever diferencas que vao ocorrer entre o funcionamento
instalado e o funcionamento em banco de provas.

e Varidveis: pressao na admissao, rotacao, temperatura do ar e altitude
pressao.

e Poténcia igual a zero em 55000ft (sem turbo-compressor)

(1-0o)
BHP, . = BHP, {a— >



Determinacao de Poténcia

Método dos consumo de combustivel

Desenvolvido pela Textron-Lycoming — 30 anos de ensaios

1.

No pico da temperatura de exaustao dos gases de escape (EGT) o motor
deverd estar fornecendo 96.8% de 'sua poténcia méaxima para um dada
posicao da manete de poténcia.

No pico de EGT o motor tem uma razao de combustivel-ar de 0.0648, a qual
¢ 84.9% da melhor poténcia indicada pelo consumo especifico de combustivel
100% da poténcia ird ocorrer entre 0.0765 e 0.0840 de razao combustivel-ar e
pode-se adotar 0.078 como um valor padrao para célculos

O consumo de combustivel varia na mesma razao que a razao de
combustivel-ar.

O consumo de combustivel especifico pode ser determinado para cada motor
dada sua taxa de compressao.

Como estes dados pode-se se ter entao uma precisa determinacao da poténcia

instalada no motor, se for possivel medir bem o consumo de combustivel e a
temperatura de EGT.



Determinacao de Poténcia

Perdas

1. Perdas do sistema de inducao: recuperagao de pressao pobre (MAP menor

que o esperado), aquecimento do ar de indugdo, m& distribuigao
decombustivel (turbuléncia, motor engasgando e EGT’s diferentes).

Perdas no sistema de exaustao: os pulsos da pressao de exaustao nao devem

se opor entre cilindros. Abafador com volume considerdvel para evitar
retorno de pressao.

Perdas devidas a  acessérios: necessidade de poténcia —  ar-

condicionado,alternador, e bombas hidraulicas.

4. Ma3 refirgeracao: aumento de atrito, mal funcionamento das valvulas, etc.




Determinacao de Poténcia

e Correcoes de poténcia

1. Correcao de altitude

2. Correcao de temperatura:

0.5
BHP, = BHPC{ TsLK] }

CAT[°C]+288.16

3. Correcao de umidade: Pressao na admissao corrigida deve ser a pressao na
admissao lida menos a pressao de vapor d’dgua devido a umidade do ar.




V6o Nivelado

e Teoria

V6o reto nivelado — se os angulos de ataque sao pequenos, sustentacao em equilibrio
com o peso e arrasto em equilibrio com a tracao. Assim, é uma excelente
oportunidade para podermos estimar as relacao de sustentacao e arrasto da
aeronave.

TOTAL DﬁAa
T
[ l 1
PARASITE DRAG @DUCED DHAGJ WAVE DRAG
1
I 1
WTEHFEHENCE DRAG| | PROFILE DﬁAﬂ
' 1
| |

SKIN FRICTION DRAG| | PRESSURE DRAG J




V6o Nivelado

e Teoria — Tracao requerida
Arrasto Parasita Dp = 1/2Cppp¥7S

Arrasto Induzido D; = 2I*/pViSnAdRe

.Total Drag
or Thrust Required

V)

Parasite Drag

DorF




V6o Nivelado

e Teoria — Tracao requerida

Efeitos que alteram a tracao requerida

Peso — aumento do peso aumenta — aumenta o arrasto induzido — se o arrasto
parasita for funcao do éangulo de ataque, haverda também uma influéncia no
arrasto parasita, mas serd menor que a influéncia no arrasto induzido.
A velocidade de L/D méaximo deve aumentar com o aumento do peso.

Weight
Increasing




V6o Nivelado

e Teoria — Tracao requerida
Efeitos que alteram a tracao requerida
e Densidade — aumenta o arrasto parasita e diminui o arrasto induzido. Portanto,

desloca a curva de tracao requerida para a direita a medida que a densidade
diminui. O valor do arrasto minimo nao se altera mas a sua velocidade fica maior.




V6o Nivelado

e Teoria — Poténcia Requerida — Tracao Requeria vezes a velocidade de voo
Efeitos que alteram a poténcia requerida

e Peso —igual a tracao
e Densidade — desloca a curva de poténcia paralela a linha de L./D méximo

| —~fV?)
Total Power

FHP
REQ Required

Parasite Power Required

f1/V)
Induced Power Required




V6o Nivelado

e Teoria — Poténcia Requerida — Tracao Requeria vezes a velocidade de voo
Efeitos que alteram a poténcia requerida

e Peso —igual a tracao
e Densidade — desloca a curva de poténcia paralela a linha de L./D méximo

: ]

JFHPggq

Increasing

Weight




V6o Nivelado

e Teoria — Poténcia Requerida — Tracao Requeria vezes a velocidade de voo
Efeitos que alteram a poténcia requerida

e Peso —igual a tracao
e Densidade — desloca a curva de poténcia paralela a linha de L./D méximo

FHPyq

/“ Decreasing




V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

A idéia bésica deste método é encontrar uma curva de poténcia requerida que seja
real para qualquer condicao de peso da aeronave e densidade do ar.

Hipoteses basicas:

1. Para um dado angulo de ataque, os coeficientes de sustentacao e arrasto sao
constantes.

2. Eficiéncia da hélice é constante.



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Assim, seja duas condicoes de voo:

e Subscrito S — standard
e Subscrito T — Test

Ws Ls_ 1/2p505VESC,

—_—

;VT - L:r - ]-HJEPSLGTV%SCL

Efetuando os cancelamentos e resolvendo para a velocidade stadard, que aqui sera
chamada de VIW e substituindo a velocidade de teste verdadeira e a raiz das
razoes de densidade pela velocidade equivalente, tem-se:




V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

De forma semelhante para a poténcia:

THPg V5f550{cﬂlf2p5LFSVsj
THP; ~ Vr/550(Cpl/2pg 0 3»5)

Cancelando os termos comuns e substituindo V¢ pela definicao de VIW:

THPs = THP(Ws/Wy) 2o 2

Considerando a eficiéncia da hélice constante (verdade para hélices de velocidade
constante), pode-se altera a definicao de poténcia de tracao para poténcia no eixo
e chamar a condicao standard de PIW:

PIW = E.PEPL__VE
(W /W)



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Desta forma, plotando VIW e PIW ter-se-4 uma tnica curva valida para qualquer
valor de peso e de densidade. Seria a curva obtida se a aeronave estivesse voando

com seu peso padrao (em geral MTOW) e ao nivel do mar.

| POWER REQUIREMENT

UsA =NLIUT
o PIW vs VIW
" Raw Data and Normalized Curve

4830 Lbs. Gross Weight

2501

2001

150+

PIW, horsepower

[0 - Raw data
O - After normalization

100+

501

0 — - T 4‘ T - . T T T T - T 1
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V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW
Procedimento de teste — hélice de velocidade constante

1. Estabilizar a aeronave na velocidade mais baixa possivel e ler o valor de
temperatura (evitar efeito ram).

2. Levar as manetes de poténcia a frente, atingindo rotacao maxima de cruzeiro.

3. Gravar os valores de velocidade, altitude, temperatura, RPM, MAP, quantidade
de combustivel, Consumo de combustivel e temperatura do carburador, até que a
aeronave atinja sua velocidade méxima nivelada.

4. Repetir os procedimentos reduzindo o MAP em incrementos de 1 a 2inHg até que
o mesmo tenho que ser aumentado para manter a aeronave nivelada.

5. O teste pode ser repetido em altitudes médias e altas para aumentar a
amostragem de dados.

6. O teste deve ser repetido para outros valores de rotacao que serao comuns em
operacao (de acordo com o manual de v60).

7. Para avioes com hélice de passo fixo, deve-se notar que a rotacao ird altera para
cada valor de MAP.



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW
Reducao de Dados — hélice de velocidade constante

1. Determinar a velocidade equivalente e a poténcia disponivel em cada ponto de
operacao.

2. Determinar a razao de densidades em cada ponto de operagcao.

3. Determinar o peso da aeronave em cada ponto de operagao (reducao da
quantidade de combustivel)

4. Determinar PIW e VIW, como descrito anteriormente.

Os pontos de PIW e VIW devem ser plotados em um grafico e uma curva
caracteristica pode ser encontrada para melhor caracterizacao do ensaio. Como os
dados podem ter uma grande dispersao, pode-se utilizar uma normalizacao para
linearizacao das curvas.

Isto é feito através da multiplicacao de PIW e VIW por VIW



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Reducao de Dados — hélice de velocidade constante

53431 PIW vs VIW
S NORMALIZATION CURVE
Cessna U3A NLIUT o
49394 T 4830 Lbs, Gross Weight
45361
=)
; 4131 O - Mormalized Data Points
>
>
2 307
&,
3323
29194
2545

0 80 30 100

VIwe = 107



V6o Nivelado

e M¢étodos de Ensaio — PIW-VIW
Reducao de Dados — hélice de passo fixo
A alteracao na rotacao da hélice é tao grande que nao é possivel mais assumir a

eficiéncia da hélice como constante. Para reduzir estas alteracao, pode-se criar um
termo independente de peso e densidade para a rotacao da seguinte forma:

N = PPV Or

vt/ Ws

AERO COMMANDER™ _. =

AER&%%!;WDER MODEL 111 ©° AERO COMMANDER
S/N: 10001 ’ SN: 10001 L MODEL 111
W,=2550 Lbs. ‘ We2ss0Lbs. wssfsfsls%ol?és
. PIW vs VIW PIW vs NIW
1704 : 170 26004 © PIW vsNIW
. Mixture Leaned to Best Power
51 1501 2600
- Mixture Leaned to Best Power
£ LREY = 2400
g £ =
2 |04 g =
5 110 i_ 14 £ 22004
£ = )
904 Flight £50 at 1000 f. P. A.
90 20004 Flight #50 at 1000 &. P. A,
70 204 a 1800+
1600 : —— : ; T T , : :
0 60 70 30 %00 100 Ho 120 130 140 150

50+ T T T — v - T T T T LA
& T d % w0 w0 2 1300 Mo 150 71000 1200 1400 1600 1800 2000 2300 2400 2600 2800 3000
VIW, knats NIW, RPM

VIW, knots



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Expansao de dados — hélice de velocidade constante

Os dados de PIW e VIW nao sao possiveis de serem utilizados na prética (v6o), por
isso é necessaria uma expansao dos dados para se produzir dados para engenharia
e manuais de voo.

Os dados mais interessantes para um piloto serao:

1. TAS (ou EAS) versus altitude densidade para uma dada condi¢ao de poténcia

2. Porcentagem de poténcia para uma dada rotagao versus altitude densidade.



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW
Expansao de dados — hélice de velocidade constante

Densidade altitude versus TAS

voar com full throttle e max rpm em vérias altitudes

Tracar uma curva de MAP versus altitude densidade

Obter para cada valor de altitude densidade a m&axima poténcia to motor na condigao
de full throttle.

Converter este valor de poténcia para PIW — ajuste de peso e densidade

Utilizando o grédfico de PIW versus VIw, determinar os valores de PIW

Converte o valor de PIW para TAS ou EAS — ajuste de altitude

e [Eiste procedimento pode ser utilizado para outros valores de rpm, que nao o maximo,
ou para outras condicoes de poténcia.

e Para valores constantes de porcetagem de poténcia, assume-se que o piloto pode varia
a posicao da manete para garantir a porcentagem pré-definida



V6o Nivelado

Métodos de Ensaio — PIW-VIW

[
Expansao de dados — hélice de velocidade constante
" CRUISE PERFORMAMNCE
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V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Expansao de dados — hélice de velocidade constante

Densidade altitude versus TAS

Table 9.1 Cruise performance model XXX—Full throttle maximum gross weight

Standard Standard  Inmstallaton

Altitade—ft BHP BHP* JT PIW® VIW® Fr-kn
Sea Level 200 198.1 1.000 198.1 148 148
2000 187.2 185.4 0.9710 180.0 140.2 144 4

4000 . .. 1745 172.8 -0.9424 - 162.84 133.3 141.5
6000 162.8 '161.2 0.9143 147.38 127.0 1389
8000 152.0 150.5 0.8866 133.43 122.2 137.8
10,000 140.7 139.2 0.8593 119.61 117.2 136.4
12,000 130.5 129.1 0.8326 107.48 1113 133.6
14,000 121.0 119.7 0.8062 96.07 103.5 128.4

*Corrects standard BHP for known installation losses such as induction air heat rise,

"PIW = Inst. BHP x /7.

‘Read VIW from test PIW vs VIW plot using PIW calculated above.



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Expansao de dados — hélice de velocidade constante

Densidade altitude versus TAS

Table 9.2 Cruise perfut‘ma.nce model XXX—75% MCP maximum gross weight

Standard Standard

Altitude—ft BHP™ Jo PIW® VIW® Vr-kn
Sea Level £50 1.0000 150.0 126.7 126.7
2000 150 0.9710 145.65 125.6 129.4
4000 150 0.9424 141.36 124.1 131.7
6000 150 0.9143 137.14 123.3 134,8
8000 150 0.8866 133.0 121.2 136.7

“The standard BHP for this case is 75% of the maximum rated power, which for this engine was
200 hp. No correction is made for installed losses since it is assumed that the pilot can increase the

throttle to obtain 75% maximum continuous power.
"PIW is obtained in the same manner as in Table 9.1.

“VIW is read from the test PIW vs VIW plot.
Note: True airspeed is obtained by dividing VIW by square root of the standard density ratio.



V6o Nivelado

e Métodos de Ensaio — PIW-VIW

Expansao de dados — hélice de passo fixo

Densidade altitude versus TAS

A linha de full throttle se torna a linha de méaxima poténcia, pois em baixas altitude
ela vai estar limitada pela méxima rotacao e em altas altitude vai estar limitada pela
maxima porcentagem de poténcia. Estes valores sao obtidos através dos graficos de
PIW vs NIW w NIW vs VIW, entrando em NIW com o valore de maxima rotacao
possivel, ou seja max rpm vezes a raiz de o©.

Até a altitude onde se tem a mdxima rpm com a méaxima velocidade de vbo, ua-se o
procedimento acima. A partir desta altitude, deve-se voar nivelado com full throttle
gravando os valores de rpm e MAP. Estes valores devem ser utilizados para
determinar a poténcia de vdo, que por sua vez, corrigida para PIW pode ser utilizada
para obter os valores de velocidade através da curva PIW vs VIW.

Para determinar os valores de percentuais de poténcia, deve-se calcular os valores de
PIW, obter os valores de NIW (ou seja uma relagao entre rpm e altitude para se
manter um percentual de poténcia constante). Os valores de NIW sao utilizados para
obter os valores de VIW, e posteriormente, TAS ou EAS.



Subida

e Teoria — fazer revisao no capitulo 12 — pontos importantes:

e Hipdteses: dngulo de ataque pequeno; tracao alinhada com a direcao do voo;
aeronave subindo e acelerando na direcao do voo.

FHP,

df W fdV
frercess — W('a}"g* (E) (Tj_!-) VT

e Observar que um aviao subindo com velocidade calibrada constante, a
aceleracao nao ¢é nula, assim é necessario levar em consideragao a variacao de
velocidade com a altitude

dr - \dH /) de

dV“(dV)dH
dH



Subida

Teoria — fazer revisao no capitulo 12 — pontos importantes:

Best Angle of

" Best Rate of
Climb Airspeed

Climb Airspeed

- dH/dt

quiy) Jo ey isag
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e Fnsaios — Métodos

Time-Minutes

Climbing
ML ‘Pressure Aliude vs. Time -
0 65910 T for Various Airspeeds
e Subidas equilibradas Acto Commander
Model 112
5800+ /
e 3-5 minutos de duracao 5 /
o = 5600+ o
e Direcoes opostas — vento lateral - / o
e Variacao de velocidade 5400} o
e Variacao de altitude = G-
. . ) O
e Média de dH/dt na altitude de ensaio E 52001
=
-
g 50007
2
5
_ d 48001
Descida (e ';.T._'I.J_ : Subida 4600+
" Il
4400+ Sym. Yy R
=l _| 1 1 < 70 405
- 2 < 2 Tﬁ 8 A 75 533
3 3 S 3 s A O 80 55
g g g 2 4200 o 85 553
O 9 533
40005 a—— - 8 t + =
Q 1 2 3 4 3 ] 7
. l 2 .3 4 5 . B
Subida Descida 0 1 2 3 4 5
0 ] 2 3 3
] 1 2 3
0 | z
0 1
0



Subida

e Fnsaios — Métodos

e Subidas equilibradas

Aero Commander 112
Rate of Climb at Various Alritudes
versus Callbrated Airspesd

Flaps Up, Gear Up

Cowl Flaps Open

2550 1hs, CGross Weight

R

Rate of Climb - ft./min.

| | 1 1
LI

= 1 1
140 160 130 200
Calibrated Airspeed - Knots




Subida

e Reducao de dados
e Diversos métodos sao aceitos:

Método de PIW vs CIW
Método de altitude densidade
Método de atitude equivalente
Método adimensional

Os dois primeiros sao simples de diretos. Ja o terceiro é mais complicado. Os
trés sao adaptados para aeronaves a hélice. Sendo que o PIWvsCIW pode ser
utilizado para aeronaves com passo fixo ou com velocidade constante.

O método adimensional é mais adequado para aeronaves a jato.



Subida

Reducao de dados - PIWxCIW

Passo Simbolo Referéncia Unidade
1 VvV Velocidade m/s
2 Hp Altitude de pressao m
3 T Temperatura C
4 T, #3 +273,15 K
5 rpm Rotacao do motor rpm
6 Tg Temperatura padrdo K
7 MAP Pressao na Admissao Pa
8 BHP Poténcia desenvolvida %
9 BHP1¢ #8 * (#6 | #4)™ %
10 ¢ Razao de pressdo (P/Pstp) -
11 0 #4 /288,15 -
12 o #10/#11 -
13 (6)*” #12 *° -
14 Wr Peso no teste kg
15 Wumrow Peso maximo de decolagem kg
16 Wt/ Wnmrow #14 / #15 -
17 (Wt / Wyrow)™ #16 *° -
18 (Wt / Wartow)™” #16 > -
19 PIW (#9 * #13) / #18 %
20 dH/dt Razao de subida m/s
21 (dH/dt)rc (#20 * #4) / #6 m/s
22 CIW (#21 * #13) / #17 m/s
23 VIW #1/#17 m/s




Meétodos de energia

Introducao

e Método criado por Edward S. Rutowski da Douglas .Aircraft Company.

e Pretende evitar problemas que ocorrem nos métodos de equilibrio em aeronaves
de alto desempenho, como por exemplo, a aceleragao de TAS com a altitude (aose
manter CAS constante).

e Nao é aceito pelo FAA para cumprir requisitos da FAR.

e Observa a energia total do corpo, por isso, é valido nao sé para avioes



Meétodos de energia

e FEnergia total

Wwy?
E=Wh+4——

e Energia especifica

Ey=h+ E
Este termo é dado em unidades de altura, por isso, € muitas vezes chamado de
energia altitude e pode ser considerado como a altitude que a aeronave
alcanca se toda a sua energia for convertida em altitude. Da mesma forma,
pode-se dizer que a velocidade méaxima da aeronave que a aeronave pode
alcancar se toda a energia potencial for convertida em cinética.

Isto torna possivel a tracagem de curvas de Energia especifica constante em um
grafico de altitude por velocidade.



Meétodos de energia

Altitude

Assim, o que é necessdrio determinar em ensaios é o nivel de energia que uma
aeronave possui. Com isto podemos determinar as condicoes de voo possiveis

para esta aeronave.

Para definir as capacidades de manobra, deve-se saber também a capacidade da
aeronave em trocar de um nivel de energia para outro.



Meétodos de energia

4 _dh ¥ (4
dt dr g\ ds
Esta equacao nada mais ¢ que o termo da direta da expressao de excesso de
poténcia (poténcia disponivel — poténcia requerida), dividida pelo peso.

dEs  _(F=D)V FHP.,
@ ST w T W

Altitude
Altitude

M 1.0

Supersonico

Subsonico



Meétodos de energia

Métodos de Ensaio

Devido as dificuldades de manter um regime de subida equilibrado em aeronave
de alto desempenho, sobretudo devido a aceleracao que ocorre com a variacao
de TAS com a altitude, para a determinacao do nivel de poténcia da
aeronave é preferivel executar ensaios de aceleracao.

Assim, o ensaio para determinar Pg da aeronave é feito através de um aceleragao
nivelada que, a posteriori, é convertida em valores de Pq.

Para isto existem duas abordagens:

1. Desacelerar a aeronave até proximo do estol, nivelar a altitude e em seguida
estabelecer o regime de poténcia desejado até que a aeronave atinja a sua velocidade
maxima. Fazer leituras de velocidade, altitude, tempo, poténcia, temperatura e peso.

2. A segunda abordagem e desacelerar a aeronave, ja no regime de poténcia desejado,
através de uma curva com fator de carga constante. Quando a velocidade minima for
alcancada as asas sao niveladas e a aeronave inicia a aceleracao. Este método é ttil em
aeronaves a jato que tem resposta lenta na aceleracao dos motores.



Pouso e Decolagem

Dificil execucao: Grande quantidade de varidveis envolvidas, influéncia da técnica
de pilotagem.

Custo Elevado: Grande quantidade de equipamentos, grandes equipes e grande
quantidade de dados para serem analisados.

Até 6000lbs nao existe regulamentacao para a determinacao das distancias de
pouso e de decolagem das aeronaves no PART?23.

Para aeronaves entre 6000lbs e 125001lbs o Part 23 apresenta regulamentacoes que
incluem a transposicao de um obstaculo de 50ft no pouso e na decolagem.

Para aeronaves acima de 12500lbs o Part 25 apresenta regulamentacgoes que
incluem a transposicao de um obstaculo de 35ft na decolagem e 50ft no pouso.

Outros detalhes dos regulamentos...



Pouso e Decolagem

e FAR Part 23

Decolagem: definicao de velocidade de rotacao — velocidade na qual o piloto aplica os
comandos de voo com a intencao de retirar a aeronave do solo (23.51).

Monomotores: a velocidade de rolamento nao deve ser menor que a velocidade de
estol na condicao de decolagem. A velocidade da aeronave a 50ft do solo deve ser
segura para todas as condigoes esperadas (incluindo falha de um motor) ou maior
que 20% da velocidade de estol na condigao de decolagem.

Multimotores: a velocidade de rolamento deve ser maior que 5% da velocidade de
minimo controle ou 10% da velocidade de estol na condicao de decolagem. A
velocidade da aeronave a 50ft do solo deve ser maior que 10% da velocidade de
minimo controle os 20% da velocidade de estol na condi¢cao de decolagem.

Distancia de decolagem: determinada para cada peso, altitude e temperatura, flapes
em condicao de decolagem, trem de pouso estendido, poténcia de decolagem e
velocidades definidas no paragrafo 23.51.



Pouso e Decolagem

e FAR Part 23

Pouso: velocidade de referéncia para pouso (Vgipp) nao deve ser menor que o maior
valor entre V,;~ e 1.3Vy,.

Disténcia de pouso: deve ser medida do ponto onde a aeronave para completamente
até o ponto onde a aeronave estava 50ft sobre o solo.

Velocidade de aproximagao constante nao menor que Vypp € gradiente de descida
nao menor que 5.2% (3°) a partir do ponto de 50ft sobre o solo.

Nao deve haver:

aceleracao vertical excessiva;

Tendéncia a “cavalo de pau”, bounce, ou derrapagem

Aplicacao de freios excessiva

Aplicacao de dispositivos de freio que possa estar inoperantes caso um
motor esteja em falha.



Pouso e Decolagem

AC 23-8B

Complete engine failure: falha de um motor em avidces multi-motores e
monomotores.

Condicao de carregamento: MTOW e CG mais dianteiro para decolagem e MLW
e CG mais dianteiro para pouso.

Limitacao de velocidade de rotacao do pneu deve ser verificada para dia quente e
maior altitude de pouso.

Steady Gliding Approach: aproximacao onde a poténcia do motor deve ser usada
para controlar a razao de descida.

Consideracoes sobre a utilizacao de dispositivos de reverso para pouso.



Pouso e Decolagem

e Teoria

Para a analise de distancias de pouso e de decolagem, pode-se dividir a manobra em
duas fases: i) segmento sobre o solo e ii) segmento em voo.

e Decolagem
Fatores que influenciam a distancia de decolagem:

Vento

Inclinagao da pista

Peso da aeronave

Densidade do ar

Temperatura do ar

Técnica de pilotagem

Condicao da superficie da pista



Pouso e Decolagem

e Decolagem

V V V
R TO 50

Start  Rotation Lift-Off
\ / 50 ft
. |

@ ®

- - B — -
Ground Run To Transition Climb
Rotation

o e r 4

Ground Phase Air Phase
S S

1 2



Pouso e Decolagem

e Decolagem




Pouso e Decolagem

e Decolagem

Equilibrio de forgas:

T—[DW(W—L)]:ﬂa

9

2

C
R=|D+u(W-L)] :(CDO +ﬂ—ge]qs +u(W —C_aS)

dR 2C,
= S — uQS
dC, 7zAe S

_ mAeu

Lopt 7

C



Pouso e Decolagem

Decolagem
Surface 1 — Typical Values

Rolling, Brakes Off Brakes On

Ground Resistance Wheel Braking Coefficient

Coefficient
Dry Concrete/Asphalt 0.02 — 0.05 0.3-0.5
Wet Concrete/Asphalt 0.05 0.15-0.3
Icy Concrete/Asphalt 0.02 0.06 — 0.1
Hard Turf 0.05 0.4
Firm Dirt 0.04 0.3
Soft Turf 0.07 0.2
Wet Grass 0.08 0.2




Pouso e Decolagem

e Decolagem

Este valor deveria ser o valor de C; estabelecido na decolagem para que sua distancia
seja minima, entretanto:

Pode ser dificil conhecer a polar da aeronave em condigoes de efeito solo
Pode nao haver eficiéncia de comando disponivel para atingir este valor de
Gy

e Pode ocorrer que a rotacao da aeronave aumente o arrasto induzido da
aeronave e destrua todos os ganhos obtidos ao se voar neste valor de C;.

Observa-se que os termos desta equacao estao constantemente em mudanca
durante a corrida de decolagem, por isso a determinacao da distancia exata
de decolagem pode ser dificil (integracao numérica). Para uma andlise mais
simplificada, pode-se tomar os valores médios de resisténcia de rolamento e
de forca de tracao, fazendo:



Pouso

Decolagem

Lift, Drag. Thrust, Resistance - Ib

L.D. T.R

e Decolagem

Ground Speed - ft/s

vV

TO



Pouso e Decolagem

e Decolagem

Tracao em excesso:

Txcess — Tnet § Rmean

Trabalho feito pela tracao durante a decolagem:

W
TxcessSgTO a (gjvﬁo

S — W VT2O
% 2 (Tnet Ey Rmean ) g

Ou seja, a distancia sobre o solo é bastante influenciada pela velocidade de
decolagem. Portanto, o uso de flapes pode reduzir a distancia de decolagem.

Mas a distancia total de decolagem deve também incluir a fase em voo.



Pouso e Decolagem

e Decolagem
Fatores que influenciam a distdncia de decolagem — fase em voo:

Vento

Wind Shear

Peso da aeronave
Densidade do ar
Temperatura do ar
Técnica de pilotagem
Efeito Solo

Durante a fase em voo a aeronave deve ganhar altura (energia potencial) e
acelerar (energia cinética):

Trabalho realizado = Ganho de energia poténcial + Ganho de energia cinética



Pouso e Decolagem

e Decolagem

W (Vg +Vig)

(Ti=D)  S.o0.=50W +

mean ~aloO

29

W{SM(VS% +Vfo)}

29

SaTO = (T

net )mean

STo = SgTo + SaTo



Pouso e Decolagem

e Pouso

Analise similar a andlise de decolagem:

Vso Vip
Touchdown Stop
50 ft
Final Approact Landing Roll Out
i i Fy
Air Phase Ground Phase
S5 84




Pouso e Decolagem

e Mcétodos de Teste

Sighting Bar method
Strip Camera Method
Movie Theodolite

Onborad Theodolite

Del Norte Trinsponder



Pouso e Decolagem

Métodos de Teste

Air Distance

.l < Ground Distance
Sal SG

runway. Also reads wind

| " velocity, wind direction and
temperature ~

& #2 D #1

Sighting bar set up so as to measure

height of airplane above runway at

these points. Should be placed so as to

bracket airplane when it is 50 ft high.

Observer reads height of airplane and

stopwatch time for air distance ~

NOTE: Usually, sighting bars must be set
up at different ends of runway for take-off
and landings unless wind is low enough

_______ Puathof Aleplane _ _____________....._____,_..__.(4_.___
—+ ¢~ of Runway I
L 1
. ! ! & )
i l ! Ground observer measures Ground observer checks
—— e — i : T.O. or landing PT.; distance starting point on each T.O.
&Headwmd_tomponent | | plane is off the centerline of and end of roll on
| |

landings ~

-—r—‘*
¢

to run both from the same end ~

(!2

da

»rdad

Use of Sighting Bar for T.0. and Landings

16324

Take-Off and Landing Course (Sighting Bar)




Pouso e Decolagem

e Mcétodos de Teste

ande ) .
o . Take-Off Point ,
— @ofRunway-«—— e A i U d e B e + e — -
1
1

e A Starting
/ Point

Airplane must be kept “B”\

on centerline of \
runway. Horizontal

distance may then b¢ \
determined from base

length and measured . \
azimuth angle.

/
/

vd

/S
~ Approx. 1500 ft.
N

16 mm movie camera free to swing in a horizontal plane.
Pictures taken at 8 frames per second, or faster, from start
18 | 20 of roll until airplane climbs out of pictures, (100 ft. high) 84 | 86
Camera is special build with separate optical systems for

’_ N \-‘-‘ azimuth, stop-watch and airplane ~

3
)

Frame taken at “B” showing watch and Frame taken at “A” showing
azimuth angle (in degrees). Height of the watch and azimuth scale.
airplane may be scaled from picture ~ Airplane is still on the ground.

Take-Off and Landing Course



Pouso e Decolagem

e Procedimentos de Teste

e Leitura, para cada corrida de decolagem ou pouso, de:
e Velocidade de vento;
e Temperatura do ar;
e Altitude pressao da pista;
e O vento deve ser medido a 6ft e a 50ft de altura da pista
e Os ensaios nao devem acontecer com ventos superiores a 10kts.

e Decolagem:

Aeronave parada na cabeceira da pista

Acelerar o motor e aguardar estabilizacao

Soltar os freios

Tentar estabelecer uma técnica padrao para pilotagem durante a corrida,

rolamento e subida — a técnica 6tima deve ser avaliada em separado e

nao durante os ensaios.

e Em caso de nao se ter leitura continua de dados, deve-se ler: 1) no
momento de liberagdo dos freios, 2) no ponto de lift-off e 3) a 50ft do
solo.



Pouso e Decolagem

Procedimentos de Teste
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Pouso e Decolagem

e Procedimentos de Teste

e Pouso:

e Procedimentos semelhantes porem em ordem inversa.

e O monitoramento da poténcia é importante apenas para garantir que
nao havera poténcia residual durante a corrida de desaceleracao sobre a
pista.

A aplicacao dos freios deve ser maxima, sem que ocorra derrapagem.
Técnica de pilotagem constante
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Pouso e Decolagem

AC 36001,




Pouso e Decolagem

e Reducao de dados
e Decolagem

e C(Correcao da velocidade do vento:

V 1.85
— W
SgTOteste o SgTOobserved [1 + J

VTOW

S =S +V,, t

aTOteste aTOobserved

V — velocidade do vento
T — tempo do liftoff até o obstdculo de 50ft



Pouso e Decolagem

e Reducao de dados
e Decolagem
e Correcao para condicoes ao nivel do mar: Deve ser necessdrio conhecer os
valores de tracao, resisténcia ao rolamento e arrasto. Como estes valores nao
sao possiveis de serem calculados, tém-se equacoes empiricas que pode ser

utilizadas para obter correcoes com precisao aceitavel.

e Avioes a Jato

2.3 1.3
S _g W, o || K
gTOS =~ “gTOtest
W; os )\ K
2.3 0.7 1.6

W, o F

SaTOS — SaTOtest W F
T Oy S



Pouso e Decolagem

Reducao de dados
e Decolagem

e Avioes com hélice de velocidade constante

W 2.6 1.9
0.
SgTOS = SgTOtest [W_-IS-] [G_:) (_

W 2.6 1.9
(0}

S_ =5 s bl

aTOS aTOtest [WT ] (O_S j (




Pouso e Decolagem

e Reducao de dados
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Pouso e Decolagem

e Reducao de dados
e Pouso
e C(Correcao mais simples porque a poténcia nao exerce grande influéncia.

e C(Correcao de vento:

V 1.85
— W
Stheste =~ SgLobserved [1 +V ]
TD

S ='3 +V,, t

al teste alLobserved

2
W o
SgLS = Sthest (W: j (CT-IS- ]

e Correcao de peso nao é muito precisa para a distancia de pouso.
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e Reducao de dados
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Pouso e Decolagem

Decolagem abortada,

Acelerar a aeronave até a condicao de liftoff (superior a V1)

simular a falha de um motor

esperar alguns segundos para simular o tempo de reconhecimento da falha
colocar o motor “bom” em marcha lenta

aplicar os freios até a completa parada da aeronave.

Anélise segue os padroes de corrida na pista em decolagem e corrida na pista em
pouso — ou seja, excluem-se as fases de voo.



Pouso e Decolagem

Decolagem abortada
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Pouso e Decolagem

e Decolagem abortada
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