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Topicos Abordados

Analise de Estabilidade Longitudinal.
Estatica para uma Aeronave Completa.

Ponto Neutro e Margem Estatica.
Principios de Controle Longitudinal.
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Estabilidade Longitudinal Estatica da Aeronave
Completa

Nas aulas anteriores, estudou-se a contribuicdo de cada
elemento da aeronave isoladamente (asa, estabilizador
horizontal e fuselagem), porém para se avaliar 0s criterios
de estabilidade longitudinal estatica deve-se realizar uma
analise da aeronave como um todo.

Como forma de se determinar os critérios que garantem a
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave, é
Importante que o estudante tenha em mente a equacao
fundamental do momento de arfagem ao redor do CG da
aeronave reescrita a seqguir.

CMCGa - CM Oa + CMava >aa
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Soma dos Componentes

O calculo da contribuicdo total para a estabilidade longitudinal
estatica pode ser realizado a partir da soma das contribuigoes de
cada elemento isoladamente, assim, a equacao pode ser

desmembrada e o calculo de Cy,,, e C,,,, podem ser determinados da
seguinte forma:

Croa =Cumow T Cumot T Cuot

C

O resumo das equacgdes que permitem a determinacao da
contribuicao de cada um dos componentes de uma aeronave para a

determinacdo dos critérios de estabilidade longitudinal estatica esta
apresentado a seguir:

Maa — CMaW + CMaf + CMat
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Modelo Matematico — Estudo de Multhopp —  C,o

Para a determinacao do coeficiente de momento da fuselagem na
condicdo de angulo de ataque nulo pode-se utilizar a equacao
apresentada a sequir.

c k) e i, Yo

C
MOT 365><S %

A gqual pode ser aproximada pela somatoria apresentada a seguir.

MOf _322;81 x: Wi ><(C'*'OW )
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Contribuicao da Asa

CM Ow = CMacw h CLOW ><(ﬁCG ) ﬁac)

CMaw = CLaw ><HCG ) ﬁac)
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Contribuicao da Fuselagem

(kz ] kl) = 2 :
= X W, XA, T1; )X

1 X=l¢ , ﬂeu

X W X—— XX

C:Mavf = —
365%S, 3T 40 Ma
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Contribuicao do Estabilizador Horizontal

C|\/|0t :VH )h)CLat )(iw - it + 60)
de
C =-V, xhxC,  x1- —
Mat H Lat da
0 \
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Grafico para Estabilidade Longitudinal Estatica
para a Aeronave Completa

O grafico que mostra a variacao do coeficiente de momento para a
aeronave completa em funcdao do angulo de ataque esta

apresentado na figura a sequir.

ChrcGa &

CM()a
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Andlise Tedrica da Figura

A analise da figura permite comentar que o angulo de ataque
necessario para a trimagem da aeronave a,;, representa o angulo
necessario para se manter a aeronave em condicdes de equilibrio
estatico quando livre de qualquer perturbacdo, quer seja externa
ou entao por movimentacdo de comando.

A determinacdo do angulo de trimagem esta diretamente
envolvida com o controle da aeronave e por ser algo de extrema
importancia para o voo estavel de uma aeronave, esse conceito
sera discutido em maiores detalhes na secao destinada ao
controle longitudinal da aeronave.
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Equacoes Completas

A partir dos conceitos apresentados, as equacOes completas para
o calculo de C,,,, € C,,,, podem ser escritas do seguinte modo:

CMOa :CMacw +CL0W ><HCG - hac)+\/H thCLat ><(Iw B it T eo)

x=l¢
+ (kZ_kl) A Wf2><(80W+if)XDX

3653, 5T 40
= = de 1 e, qe
Cuaa =C heg - Ny )- Vy X1 XC X 1- + X W, x—xDx
Maa Law ><( CG ac) H Lat da 36,5 XSW X(_: o f ﬂa
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Grafico que Mostra a Contribuicdo de Todos 0s
Componentes
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Definicao do Ponto Neutro

O ponto neutro de uma aeronave pode ser definido como a
localizacdo mais posterior do CG com a qual a superficie
horizontal da empenagem ainda consegue exercer controle sobre
a aeronave e garantir a estabilidade longitudinal estatica, ou seja,
representa a condicao para a qual a aeronave possui estabilidade
longitudinal estatica neutra.

Com o CG da aeronave localizado no ponto neutro, o coeficiente
angular da curva C,,.; X a € igual a zero, ou seja, C,,,=0, e como
Visto nos critérios de estabilidade, uma aeronave somente possui
estabilidade longitudinal estatica quando C,,_<0, portanto, o ponto
neutro define a condicdo mais critica para a garantia da
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave.
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Representacao Grafica

O conceito do ponto neutro pode ser utilizado como um processo
alternativo para se verificar a estabilidade longitudinal estatica de
uma aeronave, pois de acordo com a posicao do CG em relacéo a
posicédo do ponto neutro, o coeficiente angular da curva Cy,.g X &
pode ser negativo, nulo ou positivo como pode ser observado na

figura.

C,\,K*G A

hce > hnp

CM() IIC(; =h NP

o

IlCG < I’NP
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Notacoes de CG e Ponto Neutro

Tanto a medida da posi¢cédo do CG (h.;) quanto do ponto neutro
( h,y) sao referenciadas como porcentagem da corda média
aerodinamica e medidas a partir do bordo de ataque da asa,
dessa forma, a condicdo de coeficiente angular negativo para a
curva Cy,.c X @ somente sera obtido quando hes <hsy , ou seja,
uma aeronave possuira estabilidade longitudinal estatica enquanto
0 centro de gravidade estiver localizado antes da posicéo do ponto
neutro. As notacdes hes e hsy s&o utilizadas para indicar a posicéo
em relacédo a corda média aerodinamica.

ﬁ = hCG ﬁ — hPN
CG E PN E
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Modelagem Matematica do Ponto
Neutro

A figura mostra as posicoes do CG e do ponto neutro de uma
aeronave necessarias para se garantir a estabilidade longitudinal
estatica.
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Comentarios sobre a Equacao

Na equacao é importante citar que nao se realizou nenhum processo de
correcéo no volume de cauda horizontal V, devido a movimentagédo do
CG. Esta movimentacéo provoca uma mudanca imediata no comprimento
de cauda |, porém como esta diferenca geralmente € muito pequena, o
seu efeito pode ser desprezado no calculo fornecendo ainda assim
resultados confiaveis.

A localizacdo do ponto neutro obtida com a solucdo da equacédo é
chamada de ponto neutro de manche fixo, essa nomenclatura é utilizada
para aeronaves que possuem superficies de comando que podem ser
fixadas em qualquer angulo de deflexdo desejado, ou seja, quando o
piloto realiza uma movimentac&o nos comandos da aeronave, a superficie
de controle acionada se desloca para a posicdo desejada e la permanece

até que um novo comando seja aplicado.
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Relacao com a Corda Média Aerodinamica

Ainda em relacdo a equacdo, o resultado obtido sera um valor que
referencia a porcentagem da corda média aerodinamica e € medido como
citado anteriormente a partir do bordo de atague da asa alem de
representar a posicao mais traseira do CG para o qual ainda é possivel se
garantir a estabilidade longitudinal estatica, portanto, torna-se claro e
intuitivo observar que enquanto o CG da aeronave estiver localizado
antes do ponto neutro a aeronave sera longitudinalmente estaticamente
estavel e portanto C,,_,< 0, quando o CG coincidir com o ponto neutro a
aeronave possuira estabilidade longitudinal estatica neutra e portanto
Cuaa = 0 e quando o CG estiver localizado apds o ponto neutro a

aeronave possuira instabilidade longitudinal estatica e portanto C,,.., > O.
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Relacao Grafica do Ponto Neutro

De acordo com a analise grafica, € possivel observar que quando o CG
coincidir com o ponto neutro, o coeficiente de momento C,,.; em fungao
do angulo de ataque a é constante, pois C,,., = 0, e, dessa forma,
fazendo-se uma analogia com o centro aerodinamico de uma asa, que
representa o ponto sobre o perfil no qual o momento é constante e
independe do angulo de ataque, o ponto neutro pode ser considerado
como o centro aerodinamico do aviao completo.

As aeronaves sao projetadas para uma posicao fixa do CG, quando o
mesmo € deslocado para tras da posicao de projeto, o coeficiente angular
Cy. torna-se cada vez mais positivo e a aeronave torna-se menos
estavel, na posicao especifica em que C,,., = 0 significa dizer que o CG
da aeronave atingiu o ponto neutro e portanto tem-se uma condicao de
estabilidade longitudinal estatica neutra.
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Definicao de Margem Estatica

A margem estatica representa um elemento importante para se definir o
grau de estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave, a margem
estatica ME representa a distancia entre o ponto neutro e o CG da

aeronave e pode ser determinada analiticamente a partir da aplicacao da
equacao a seguir.

ME = HPN - Hc:G
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Analise da Margem Estatica

Pela analise da figura & possivel observar que a margem estatica
representa uma medida direta da estabilidade longitudinal estatica
de uma aeronave e como forma de se atender os critérios C,,,, > 0
e Cy.a < 0, a margem estatica dever ser sempre positiva,
indicando que o CG esta posicionado antes do ponto neutro.

Para aeronaves gue participam da competicdo AeroDesign uma
margem estatica compreendida entre 10% e 20% traz bons
resultados quanto a estabilidade e manobrabilidade da aeronave.

Como a margem estatica indica a caracteristica de estabilidade
longitudinal estatica de uma aeronave, pode-se concluir que
guanto menor for o seu valor menor sera a distancia entre o CG e
O ponto neutro e consegquentemente menor sera a estabilidade
estatica da aeronave.
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Influéncia da Margem Estatica

A figura mostra a influéncia da posicao do CG e por consequiéncia da
margem estatica com relacao ao ponto neutro e aos critérios necessarios
para a estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave.

E possivel observar que o aumento da margem estatica proporciona um
coeficiente angular C,,., cada vez mais negativo contribuindo para o
aumento da estabilidade estatica, pois neste ponto € muito importante
comentar que o deslocamento excessivo do CG para frente pode trazer
complicacdes de controlabilidade e manobrabilidade da aeronave.
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Concelitos sobre o Controle Longitudinal

O controle de uma aeronave pode ser
realizado mediante a deflexao das
superficies sustentadoras da mesma, a
deflexdo de qualquer uma das superficies
de controle cria um incremento na forca
de sustentacao que produz ao redor do
CG da aeronave um momento que
modifica a atitude de voo.
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Modos de Controle Longitudinal

O controle longitudinal ou controle de arfagem € obtido pela
mudanca da forca de sustentacdo originada no estabilizador
horizontal da aeronave, para 0s avidoes que participam da
competicao AeroDesign, a superficie horizontal da empenagem
pode ser completamente movel ou parcialmente mével como
mostram os modelos apresentadas na figura.
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Comentarios sobre o Controle Longitudinal

Tanto em um caso como em outro, a mudanca do angulo de ataque do
profundor ou entéo a deflexdo da superficie movel do estabilizador horizontal
provoca um momento ao redor do CG da aeronave devido ao aumento da
forca de sustentacdo na superficie horizontal da empenagem. Os principais
fatores que afetam diretamente a qualidade do controle longitudinal estatico
de uma aeronave séo: a eficiéncia de controle, os momentos de articulacao e
0 balanceamento aerodinamico e de massa da aeronave.

A eficiéncia de controle representa a medida de quéao eficiente € a deflexéo
do controle para se obter o momento necessario para se balancear a
aeronave, os momentos de articulacdo definem a intensidade da forca
necessaria para a aplicacdo do comando, ou seja, em uma aeronave que
participa do AeroDesign representam um fator de extrema importancia para a
correta selecdo dos servo-comandos que serdo utilizados, pois permitem
definir a forgca tangencial que movimentard a superficie de controle, o
balanceamento aerodinamico e de massa da aeronave permite definir uma
faixa de valores aceitaveis para nao se exigir demasiadamente de forcas para
a deflexao dos comandos.
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Modos de Controle Longitudinal

Como ponto inicial para a avaliacdo das condicOes necessarias
para se garantir o controle longitudinal estatico de uma aeronave
em uma condicao de voo reto e nivelado considere a aeronave
trimada em um determinado angulo de ataque a = &, como
mostra a figura.
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Velocidade de Trimagem

Pela andlise da figura, € intuitivo observar que o angulo de ataque
para trimagem a = a,;,, mostrado corresponde a um determinado
coeficiente de sustentacao C, ., definido para a condicdo de voo
do instante mostrado, ou seja, a aeronave esta voando com uma
determinada velocidade em um angulo de ataque fixo a = a,,, €,
pela equacao fundamental da forca de sustentacdo pode-se
escrever que:

2
trim ><SW xCLtrim

2 AN
Vtrim =
I XSXC

Ltrim

W:Lzlxrxv
2
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Analise da Equacao

Assim, pela solucdo da equacdo é possivel determinar a velocidade na qual a
aeronave se encontra trimada (balanceada ao redor do CG) em um determinado
angulo de ataque.

Porém, como comentado, o angulo de trimagem mostrado na figura define uma
condicdo de balanceamento apenas para um determinado C, ., € uma
determinada velocidade de trimagem v,;,,, caso o piloto deseje reduzir ou aumentar
a velocidade da aeronave um novo angulo de trimagem sera obtido, pois no caso
de uma reducao na velocidade de vb6o sera necessario o aumento do angulo de
atague para se manter o vOo reto e nivelado da aeronave e, portanto, um
desbalanceamento sera criado ao redor do CG necessitando uma deflexdo da
superficie de comando como forma de se criar um incremento na forca de
sustentacdo que fard com que a aeronave se torne balanceada novamente,
garantindo o controle longitudinal da mesma.

Do mesmo modo, um aumento da velocidade provoca uma reducao do angulo de
ataque e novamente um desbalanceamento sera criado ao redor do CG fazendo
com gue a aeronave saia de sua condicao de equilibrio, portanto, em ambos os
casos, se nao houver uma deflexdo da superficie de comando o avido nao podera
ser trimado em qualquer outro angulo diferente de a,;, nem em qualquer outra
velocidade diferente de v,
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Comentarios da Equacao

Em uma situacdo de vbo é obvio que isto representa uma condicdo indesejavel,
pois uma aeronave deve ser capaz de voar balanceada em qualquer condicao que
se deseje, quer seja para baixas ou para altas velocidades, portanto, em funcao
das consideracbes apresentadas, para que uma aeronave possa ser trimada em
diferentes condi¢cdes de voo é necessario que ocorra uma deflexdo da superficie
de comando criando um incremento na forca de sustentacdo capaz de gerar o
momento de equilibrio ao redor do CG para balancear a aeronave em um novo
angulo de ataque.

Como em aeronaves que participam da competicdo AeroDesign o CG é um ponto
fixo resultante do projeto desenvolvido e a margem estatica é fechada em um
determinado valor, a Unica forma de se criar um momento de controle ao redor do
CG e balancear a aeronave em um novo angulo de ataque é obter o incremento na
forca de sustentacdo a partir da variagao de C,,,,, mantendo o coeficiente angular
Cuaa da curva Cy, s X a constante pois como mostrado na fgura, a mudanca de
inclinagdo do coeficiente angular C,,., somente é possivel com deslocamento do
CG para uma posicao diferente da posicao original de projeto, o que proporciona
uma mudanca na margem estatica afetando diretamente os critérios de
estabilidade da aeronave.
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Mecanismo de Variagao do C,,,

Para se compreender o mecanismo de variacdo de CMOa a seguir
é apresentado o equacionamento utilizado para se determinar o
Incremento da forca de sustentacdo, tanto para o profundor
totalmente movel como para a condicao de superficie composta
por estabilizador e profundor articulado a formulacao e o principio
de controle sd&o 0s mesmos, assim, para modelar
matematicamente a situacado exposta, considere o profundor
totalmente articulado em uma determinada posicao inicial como

mostra a figura.
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Angulo de Ataque do Profundor

Na figura anterior € possivel identificar o angulo de ataque
absoluto do profundor a, definido anteriormente e calculado pela
equacao a sequir.

a, :(aw_ iw_ 6+it)

Como o perfil aerodinamico
geralmente utilizado para o
profundor € simétrico tem-se
que para a = 0° C, = 0, e,
portanto, a curva caracteristica
do coeficiente de sustentacao
em funcéo do angulo de ataque
absoluto do profundor pode ser
representada pelo modelo
mostrado na figura.
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Deflexao do Profundor

Caso se deseje alterar a condicao de trimagem da aeronave para
um novo angulo de ataque em uma nova velocidade de v6o, sera

necessario a deflexdo do profundor em uma quantidade angular d
como pode-se observar na figura.

Para esta nova situacao, o angulo de ataque absoluto do

profundor passa a ser dado por g, + d, e, portanto:

a, :(aw_ iw_ 6+it +d)
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Incremento na Forca de Sustentacao

Na equacéao é possivel perceber que a deflexdo ddo profundor provoca o
aumento de @, e consequentemente um incremento no coeficiente de
sustentacao C, € criado e assim a figura pode ser reapresentada do

seguinte modo:
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Equacoes Matematicas

Pode-se notar que a deflexao do profundor pode ser utilizada
como forma de se criar o incremento na forca de sustentacao
necessario para a trimagem da aeronave em uma nova condicao
de vbo e o coeficiente de sustentacdo do profundor considerando
a deflexdo dpode agora ser escrito da seguinte forma:

Ci =CLa )(at +d)

CMCGa = CMacw T CLW %ﬁcs B ﬁac) T CMCGf B VH A >CLat ><at +d )
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Analise das EquacoOes de Controle

A partir das equacdes mostradas € possivel observar que a deflexdo do
profundor por um angulo 4 proporciona uma mudanga em C,,.5, porem
mantém o mesmo coeficiente angular da curva uma vez que nao houve
mudanca da posicao do centro de gravidade da aeronave, dessa forma,
com a deflexdo do profundor é possivel timar a aeronave em diferentes
condicdes de voo como mostra a figura.
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Convencao de Sinais

Por convencao, seguindo o sistema de coordenadas utilizado na indastria
aeronautica, considera-se que uma deflexdao do profundor no sentido
horario é considerada positiva e uma deflexdao no sentido anti-horéario é
considerada negativa, portanto, a relagao (a, + @ pode ser positiva ou
negativa dependendo do sentido de deflexao utilizado, assim, a variacao
de C,s, Calculada tanto pode ser para mais ou para menos,
transladando a curva C,-5, X &, OuU para cima ou para baixo dependendo
exclusivamente da rotacao utilizada no profundor. A convencao de sinais
adotada esta apresentada na figura a seguir.
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Trimagem da Aeronave

Para se garantir a capacidade de controle longitudinal de uma aeronave,
esta deve possuir condicbes de ser balanceada em qualquer angulo de
atague desejado compreendido entre uma condicao de velocidade
minima de estol até a velocidade maxima.

Esta condicdo pode ser obtida atraves da determinacao do angulo de
deflexdo do profundor necessario para a trimagem da aeronave nas
condicOes desejadas, este angulo é referenciado no presente curso por
d., € quando determinado para as condicoes extremas (velocidades de
estol e maxima) identifica a faixa de deflexdo positiva e negativa
necessaria para o profundor, neste ponto € importante citar que deflexdes
excessivas da superficie de controle pode ocasionar estol no estabilizador
horizontal acarretando em perda se sustentacdo dessa superficie e a
consequente perda de controle da aeronave, pois cria-se uma condicao
de instabilidade longitudinal estatica na aeronave.
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Trimagem na Velocidade de Estol

Considere que o piloto deseje voar em uma condicdo préximo a velocidade de
estol, nessa situacao o angulo de ataque é elevado e o coeficiente de sustentacéo
equivale a C,, 4., como a contribuicdo asa + fuselagem fornece um coeficiente de
momento ao redor do CG negativo (sentido anti-horario) sera necessario a criagcao
de um momento positivo (sentido horario) para balancear a aeronave ao redor do
CG e se manter o v6o da mesma na condicdo desejada, e, assim, a Unica maneira
de se obter essa condicdo € uma deflexdo do profundor no sentido anti-horario (d
negativo) para o qual o incremento no coeficiente de sustentacdo criado pela
deflexdo do comando cria ao redor do CG da aeronave um momento positivo que
desloca o0 nariz da aeronave para cima aumentando o angulo de ataque e
balanceando os momentos ao redor do CG para a condicao de velocidade de estol
e assim um novo angulo de trimagem a,, € obtido. A situagdo comentada esta

ilustrada na figura mostrada a seguir.
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Trimagem na Velocidade Maxima

A segunda condicdo extrema é referente a deflexdo do comando para se trimar a
aeronave em uma situacdo de voo com velocidade maxima, para este caso, é
necessario um baixo angulo de atague e consequentemente um pequeno C, é
necessario pois a sustentacdo € quase que em sua totalidade produzida pela
elevada velocidade da aeronave, como forma de se reduzir o angulo de ataque da
aeronave é necessario uma deflexdo positiva (sentido horario) do profundor
criando ao redor do CG um momento negativo (sentido anti-horario) que propicia o
balanceamento da aeronave para uma condicao de velocidade maxima.
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Consideracoes sobre a Trimagem na
Velocidade Maxima

A consideracao apresentada para velocidade maxima possui um aspecto
muito interessante quando se avalia o projeto e concepcdo de uma
aeronave destinada a participar da competicao AeroDesign, pois nessas
aeronaves, geralmente o perfil aerodinamico utilizado pela asa possui um
argueamento muito grande e o CG esta localizado apd6s o centro
aerodinamico do perfil o que propicia um coeficiente de momento
negativo (sentido anti-horario) bastante elevado para os padrbes dos
perfis geralmente utilizados em aeronaves comerciails e, assim,
praticamente em todas as analises realizadas, o angulo de deflexao do
profundor necesséario para a trimagem de uma aeronave destinada a
participar da competicdo AeroDesign em uma condicdo de velocidade
maxima possui um valor positivo muito pequeno ou ainda em alguns
casos € negativo, ou seja, mesmo nesta situacao, o balanceamento de
momentos ao redor do CG é obtido com uma deflexdo do profundor no
sentido anti-horario.
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Equacionamento para Trimagem do Profundor

A partir dos conceitos apresentados, € possivel obter uma equacéo algébrica que
permite a determinacdo do angulo de deflexdo do profundor necessario para
balancear a aeronave em qualquer condicao de voo desejada compreendida entre
a velocidade de estol e a velocidade maxima da aeronave. Para se realizar esta
analise considere um avido que possui estabilidade longitudinal estatica cuja curva
do coeficiente de momento ao redor do CG em funcéo do angulo de ataque esta
apresentada na Figura a sequir.
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Equacionamento - Analise da Figura

Pela analise da figura € possivel observar que em uma condicdo de
deflexao nula do profundor | = 0°a aeronave se encontra balanceada
em um angulo de ataque , que corresponde a uma determinada
velocidade e coeficiente de sustentacdo. Nesta situacdo, o angulo de
deflexdo do profundor necessario para a trimagem da aeronave pode ser
obtido analiticamente a partir da equacao de equilibrio de momentos ao
redor do CG da aeronave obtida previamente quando do estudo dos
critérios necessarios para a determinacao da estabilidade longitudinal
estatica, assim, considere a equacdo fundamental que garante a
estabilidade longitudinal estatica reescrita a seguir.

CMCGa = CM Oa T C ’d

Maa
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Efeitos da Deflexao do Profundor

Para se trimar a aeronave em um novo angulo de ataque ,, sera necessario a realizagdo de
uma deflexdo do profundor por um angulo , que propiciara um incremento no coeficiente de
sustentacao do profundor C, capaz de criar uma variacado no coeficiente de momento ao redor
do CG da aeronave deslocando a curva mostrada na figura para cima ou para baixo de acordo
com o sentido da deflexao realizada. O efeito provocado pela deflexao do profundor na curva
do coeficiente de momento ao redor do CG em funcdo do angulo de ataque pode ser
observado na figura a seguir.



Aula 22 Prof. MSc. Luiz Eduardo Miranda J. Rodrigues

Analise do Grafico e Equacao para Trimagem
do Profundor

Pela analise do grafico € possivel observar que uma deflexdo positiva no
profudor (sentido horario) permite que a aeronave seja balanceada em
um novo angulo de ataque , < ,, caso a deflexao seja negativa (sentido
anti-horario), a aeronave também sera balanceada porém com um angulo

, > ;. Essa mudanca no angulo de trimagem é obtida pelo incremento
do coeficiente de momento devido a deflexdo da superficie de comando,
dessa forma, considere que a deflexao do profundor ocasiona uma
variagao no coeficiente de momento ao redor do CG definido por Oy ccar
e, assim, as equacbes para se determinar o angulo de trimagem do
profundor podem ser escritas do seguinte modo:

CMCGa :CMOa +CMaa ’a - VH N )CLat )dp

— CMOa +CMaa ’a
trim —
VH >¢7 ><:Lavt
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Comentarios sobre as Equacoes

A equacao fornece o angulo de deflexdo do profundor necessario
para se trimar a aeronave em qualquer angulo de ataque
compreendido entre a velocidade de estol e a velocidade maxima
da aeronave.

Esta analise € importante para a determinacdo dos batentes
maximos positivo e negativo para a deflexdo do profundor
necessaria para a trimagem da aeronave.

Em relacdo ao projeto Aerodesign, esta analise € de grande valia
para se determinar o curso de comando necessario ao profundor
durante a fase de montagem final da aeronave.
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Tema da Proxima Aula

Analise de Estabilidade Direcional Estatica.
Principios do Controle Direcional.



