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(57) Resumo: PROCESSO PARA PROTEGAO DO BORDO DE
ATAQUE OCO DE UMA SUPERFICIE ABRODINANICA DE
AERONAVE E AERONAVE De acordo com a invengao, sobre pelo
menos uma das faces (IE, Il) do dito bordo de ataque (1), a frente da
parede (3), exerce-se uma acgao sobre o escoamento fluido (EF) para
fazé-lo passar do estado laminar (EFL) para o estado turbulento (EFT)
a fim de aumentar as trocas térmicas e minimizar as restricbes
térmicas sobre o dito bordo de ataque.
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"PROCESSO PARA PROTECAO DO BORDO DE ATAQUE OCO DE UMA
SUPERFICIE AERODINAMICA DE AERONAVE E AERONAVE"

A presente invengdo refere-se a remogdo do gelo formado
no bordo de ataque de superficies aerodindmicas de
aeronaves, tais como asas, empenagens ou nacelas de
motores.

Sabe-se que, em caso de necessidade (preveng¢do contra a
formagdo de gelo ou eliminagdo do gelo j& formado), a
camada de gelo formada no bordo de ataque de tais
superficies aerodindmicas é removida por aquecimento com
ar quente sob pressdo, sangrado de pelo menos um dos
motores da aeronave e encaminhado no interior do dito
bordo de ataque por um circuito de circulacdo de ar
quente sob pressdo.

Para isso, tal superficie aerodindmica compreende, de
maneira conhecida, um bordo de ataque oco fechado, na
parte traseira, por uma parede interna (ou quadro)
interligando as faces do extradorso e do intradorso do
dito bordo de ataque, sendo previsto pelo menos um
orificio para estabelecer a comunicacdo entre o dito
bordo de ataque e o exterior, e sendo previsto pelo menos
um conduto de alimentagdo de ar quente, capaz de ser
conectado, de um lado, ao dito circuito de circulacido de
ar quente sob pressdo e, do outro lado, a pelo menos um
injetor injetando um fluxo do dito ar quente sob pressdo
dentro do dito bordo de ataque.

Assim, o dito fluxo de ar quente circula dentro do dito
bordo de ataque, aquecendo-o antes de escapar para o
exterior pelo orificio de comunicacio.

Na pratica, em tal sistema conhecido de remogd3o de gelo,

depara-se com a dificuldade residindo no fato que a vazdo

‘e a temperatura do ar quente sangrado do dito motor

variam de maneira importante em fung¢do do regime deste
Gltimo: por exemplo, quando a aeronave estd aguardando no
solo e o motor estd em regime baixo, a vazdo e a
temperatura do dito ar quente sangrado também estdo em um

nivel baixo, ao passo que, quando a aeronave esta em
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procedimento de subida, o regime do motor é elevado e a
vazdo e a temperatura do dito ar quente sangrado também
apresentam valores elevados.

Ora, tal sistema de remog¢do de gelo conhecido deve ser
eficaz em ambos os casos extremos mencionados acima. O
resultado é que, sendo o dito sistema de remogdo de gelo
previsto para ser eficaz em baixo regime, o dito bordo de
ataque corre o risco de ser danificado, e até destruido,
em regimes elevados do dito motor.

Para resolver este problema, poder-se-ia, evidentemente,
utilizar materiais refratdrios para a realizagdo de pelo
menos parte do bordo de atagque, ou entdo, prever reforgos
estruturais neste 1Ultimo. Contudo, seriam solucgdes
dispendiosas e que, além disso, aumentariam a massa do
dito bordo de ataque.

A presente invengdo tem por objeto remediar os
inconvenientes mencionados acima, de maneira simples e
eficaz.

Para tal, de acordo com a invengdo, o processo para a
protegdo do bordo de ataque oco de uma superficie
aerodindmica de aeronave contra os efeitos prejudiciais
de temperaturas excessivamente elevadas do ar quente de
degelo circulando no interior do dito bordo de ataque,
sendo o dito bordo de ataque fechado, na parte traseira,
por uma parede interligando as faces do extradorso e do
intradorso deste, e sendo o dito ar quente de degelo
sangrado de pelo menos um motor da dita aeronave, &
notéavel pelo fato de, sobre pelo menos uma das ditas
faces do bordo de ataque, a frente da dita parede,
exercer-se uma agao sobre o escoamento fluido para fazé-
lo passar do estado laminar para o estado turbulento.

A presente invengdo é resultado das duas constatacdes
seguintes efetuadas pela requerente:

- quando aparecem pontos quentes em tal bordo de ataque,
eles se encontram na vizinhanga da jung¢do entre a dita
parede interna e as faces do dito bordo de ataque; e

- na vizinhanca de tal junc¢do, o escoamento fluido sobre
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as ditas faces do bordo de ataque é laminar.

Assim, agindo-se sobre o dito escoamento fluido & frente
da dita parede (ou seja, a montante, quando se considera
este escoamento fluido) para fazé-lo passar do estado
laminar para o estado turbulento, aumenta-se fortemente o
coeficiente de troca térmica entre o dito bordo de ataque
e o dito escoamento fluido, antes e na altura dos ditos
pontos quentes, o que permite resfriar e proteger o dito
bordo de ataque nos 1locais sensiveis a temperaturas
excessivamente elevadas.

Notar-se-a& que, em fase de decolagem da aeronave,
aumentando o escoamento fluido sobre o dito bordo de
ataque a medida que a velocidade da aeronave aumenta, a
eficidcia do resfriamento do dito bordo de atague aumenta
com essa velocidade, e, portanto, com o regime do motor.
Em contrapartida, quando ndo h& nenhum escoamento fluido
sobre o bordo de ataque (parada da aeronave no solo) ou
quando tal escoamento fluido é pequeno, a aplicacd3o da
invengdo ndo tem efeito e a remogdo de gelo permanece
6tima para tais condig¢des.

Quando a dita superficie aerodindmica for uma asa ou uma
empenagem, é geralmente vantajoso aplicar a invencido
tanto na face do extradorso quanto na face do intradorso
do dito bordo de ataque.

Em contrapartida, quando a dita superficie aerodindmica
for uma nacela de motor, geralmente é suficiente aplicar
a 1nvengdo apenas na face do extradorso do bordo de
ataque, apresentando a face do intradorso restricgdes
térmicas menores.

Em uma forma particularmente simples e vantajosa de
aplicagdo da invengao, torna-se rugosa pelo menos parte
da(s) faces(s) do bordo de ataque. Tal a¢3o poderia ser
realizada por granalhamento (ou qualquer método
semelhante) da(s) dita(s) face(s).

Contudo, €& preferivel realizar tal acdo afixando uma
faixa rugosa, por exemplo, de tipo abrasivo, sobre a(s)

dita(s) face (s) do bordo de ataque, pelo menos
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sensivelmente paralelamente & dita parede. Tal faixa
rugosa pode facilmente ser instalada por rebite solda,
cola, etc. Além disso, a utilizacdo de tal faixa
apresenta a vantagem gque sua posi¢do sobre o bordo de
ataque pode ser finamente ajustada. Ademais, tal faixa
ndo produz nenhum impacto sobre o processo de fabricagao
do bordo de ataque e ndo impSe nem material de natureza
especifica, nem reforgo estrutural, para a realizagdo
deste Gltimo.

A presente invengdo refere-se, além disso, a uma aeronave
compreendendo:

- pelo menos um motor;

- pelo menos uma superficie aerodindmica provida de um
bordo de ataque sensivel ao gelo, sendo o dito bordo de
ataque oco e fechado na parte traseira por uma parede
interligando as faces do extradorso e do intradorso
deste; e

- pelo menos um conduto de alimentag¢do de ar quente sob
pressdo conectado, de um lado, ao dito motor e, do outro
lado, a pelo menos um injetor injetando um fluxo do dito
ar quente sob pressdo no dito bordo de ataque, aquecendo-
o,

sendo que a dita aeronave é notavel pelo fato de pelo
menos uma das ditas faces do dito bordo de ataque ser
rugosa a frente da dita parede, a fim de tornar
turbulento o escoamento fluido sobre a dita face.

De preferéncia, a rugosidade da dita face decorre do fato
que esta uUltima compreende uma faixa rugosa afixada pelo
menos sensivelmente paralelamente a dita parede.

As figuras do desenho anexo mostrardo bem como a invengdo
pode ser realizada. Nessas figuras, referéncias idénticas
designam elementos semelhantes.

A figura 1 & uma vista esquemdtica, em corte segundo a
linha I-I da figura 2, de um bordo de ataque aperfeicgoado
de acordo com a invengado; e

A figura 2 é uma vista de cima do bordo de ataque da

figura 1.
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No exemplo esquemadtico das figuras 1 e 2, representou-se
o bordo de ataque 1 de uma superficie aerodindmica 2 de
uma aeronave (ndo representada) . A superficie
aerodindmica 2 €&, por exemplo, a nacela de um motor M
(ndo representado) da dita aeronave.

O bordo de ataque 1 é oco e é fechado na parte traseira
por uma parede 3 interligando o extradorso 1E e o
intradorso 1lI do dito bordo de ataque.

No interior da superficie aerodindmica 2, é previsto um
conduto 4 de alimentagdo de ar quente sob pressdo
conectado, de um 1lado, ao dito motor M, do qual &
sangrado o dito ar quente (seta F). Do outro lado, o dito
conduto 4 é conectado, através da parede 3, a um injetor
5 injetando um fluxo de ar quente sob pressdo no interior
do dito bordo de ataque 1 (seta f). O dito fluxo de ar
guente circula no interior do dito bordo de ataque 1,
aguecendo-o para eliminar a eventual formagdo de gelo
sobre as faces do extradorso 1lE e/ou do intradorso 1I, e
em seguida devolvido para a atmosfera por um ou mais
orificio(s) ndo representado(s).

Se o regime do motor M for elevado, a wvazido e a
temperatura dos fluxos de ar quente F e f sdo importantes
e pontos quentes 6 e/ou 7 podem aparecer no dito bordo de
ataque 1, na jung¢do entre a parede 3, de um lado, e do
extradorso 1E e/ou do intradorso 1I do bordo de ataque 1,
de outro lado.

No exemplo representado nas figuras 1 e 2, supds-se que o
ponto quente 7, na altura do intradorso 1I, n3o poderia
causar nenhuma ag¢ao prejudicial sobre o bordo de ataque
1, mas que, pelo contrério, o ponto quente 6, na altura
do extradorso 1E, seria capaz de danificar, e até
destruir, o dito bordo de ataque 1.

Portanto, de acordo com a invencdo, sobre o dito
extradorso 1lE, a frente da parede 3, instalou-se uma
faixa 8 de um material rugoso, paralelamente a dita
parede. A fixagdo da faixa rugosa 8 sobre o extradorso 1E

pode ser realizada por qualquer meio conhecido, tal como
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cola, rebite, solda, etc. A faixa rugosa 8 pode ser do
tipo dos abrasivos industriais conhecidos, por exemplo, &
base de carboneto de silicio.

Pelo fato da presenga da faixa 8 sobre o extradorso 1E, o
escoamento fluido EF sobre este passa do estado laminar
EFL (antes da faixa 8) para o estado turbulento EFT (a
partir da faixa 8). Conseqlientemente, na altura do ponto
quente 6, sdo criadas condigdes de convecgdo térmicas
favoraveis entre o extradorso 1E e o ambiente exterior,
permitindo a protegdo do dito extradorso 1E contra as
temperaturas excessivamente elevadas.

Compreender-se-& facilmente que a largura 1 da faixa 8, a
distancia D davmesma até a parede 3, bem como a
granulometria da dita faixa rugosa, sdo pardmetros que
permitem o ajuste fino da agdo da dita faixa rugosa sobre
o escoamento EF.

Compreender-se-&, além disso, que se o ponto quente 7
fosse perigoso para a integridade do bordo de ataque 1,
seria possivel instalar sobre o intradorso 1I uma faixa
rugosa semelhante a faixa 8 afixada sobre o extradorso
1E.
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REIVINDICAGOES

1. Processo para protegdo do bordo de ataque oco de uma

superficie aerodindmica de aeronave, contra os efeitos
prejudiciais de temperaturas excessivamente elevadas do
ar quente de degelo (f) circulando no interior do dito
bordo de ataque (1), sendo o dito bordo de ataque (1)
fechado, na parte traseira, por uma parede (3)
interligando as faces do extradorso (1E) e do intradorso
(1I) deste, e sendo o dito ar quente de degelo (f)
sangrado de pelo menos um motor (M) da dita aeronave,

caracterizado pelo fato de, sobre pelo menos uma das

ditas faces (1E, 1I) do bordo de ataque (1), & frente da
dita parede (3), exerce-se uma acdo sobre o escoamento
fluido (EF) para fazé-lo passar do estado laminar (EFL)
para o estado turbulento (EFT).

2. Processo, de acordo com a reivindicacdo 1, aplicado a
uma superficie aerodinidmica (2) de tipo asa ou empenagem,

caracterizado pelo fato de a dita acdo ser exercida tanto

sobre a face do extradorso (1lE) quanto na face do
intradorso (1I) do dito bordo de ataque (1).

3. Processo, de acordo com a reivindicacdo 1, aplicado a
uma superficie aerodindmica (2) de tipo nacela de motor,

caracterizado pelo fato de a dita ac3o ser exercida

apenas sobre a face do extradorso (1lE) do dito bordo de
ataque (1).
4. Processo, de acordo com qualquer uma das

reivindicagdes de 1 a 3, caracterizado pelo fato de a

dita agdo consistir em tornar rugosa pelo menos uma parte
da dita face do bordo de ataque (1).
5. Processo, de acordo com a reivindicacdo 4,

caracterizado pelo fato de a dita ac3o consistir em

afixar uma faixa rugosa (8) sobre a dita face (1E, 1I) do
bordo de ataque (1), pelo menos sensivelmente
paralelamente a dita parede (3).

6. Processo, de acordo com a reivindicagédo 5,

caracterizado pelo fato de a dita faixa rugosa (8) ser

constituida por um abrasivo.
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7. Aeronave, compreendendo:

- pelo menos um motor (M) ;

- pelo menos uma superficie aerodindmica (2) provida de
um bordo de ataque (1) sensivel ao gelo, sendo o dito
bordo de ataque (1) oco e fechado na parte traseira por
uma parede (3) interligando as faces do extradorso (1lE) e
do intradorso (1I) deste; e

- pelo menos um conduto (4) de alimentagdo de ar quente
sob pressdo conectado, de um lado, ao dito motor (M) e,
do outro lado, a pelo menos um injetor (5) injetando um
fluxo (f) do dito ar quente sob pressdo dentro do dito
bordo de ataque (1), de maneira que o dito fluxo de ar
quente (f) circule dentro do dito bordo de ataque (1),
aquecendo-o,

caracterizada pelo fato de pelo menos uma das ditas faces

(LE, 1I) do dito bordo de ataque ser rugosa a frente da
dita parede (3), a fim de tornar turbulento o escoamento
fluido sobre a dita face.

8. Aeronave, de acordo com a reivindicacado 7,

caracterizada pelo fato de a dita face rugosa carregar

uma faixa rugosa (8) afixada pelo menos sensivelmente

paralelamente a dita parede (3).
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RESUMO

"PROCESSO PARA PROTECAO DO BORDO DE ATAQUE OCO DE UMA
SUPERFICIE AERODINAMICA DE AERONAVE E AERONAVE"

De acordo com a invencdo, sobre pelo menos uma das faces
(LE, 1I) do dito bordo de ataque (1), & frente da parede
(3), exerce-se uma agao sobre o escoamento fluido (EF)
para fazé-lo passar do estado laminar (EFL) para o estado
turbulento (EFT) a fim de aumentar as trocas térmicas e

minimizar as restricdes térmicas sobre o dito bordo de

ataque.
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