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Estudo da Suscetibilidade ao IR de uma Aeronave
Recoberta por Material Absorvedor de Micro-Ondas
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Resumo — O presente artigo tem como objetivo estudar a
suscetibilidade ao infravermelho de uma aeronave recoberta por
material absorvedor de micro-ondas. O infravermelho
representa uma das maiores ameacas no teatro de operacdes
moderno, e o conhecimento da suscetibilidade de uma aeronave
é um fator importante para se evitar essa ameaca. Para alcancar
0 objetivo proposto, foram selecionados trés tipos de materiais
distintos, duas tintas aeronauticas de cores diferentes e aluminio
sem nenhum recobrimento para serem comparados com um
material absorvedor de micro-ondas baseado em ferrocarbonila.
Apos a obtencdo experimental de suas emissividades, todos
foram submetidos a simulacio calculada de radia¢do térmica em
funcio do aquecimento aerodinimico e por reflexdao da radiacao
terrestre. Os resultados mostraram pouca variacio na energia
emitida pela aeronave recoberta com MARE em comparacio
aquelas pintadas com tinta aerondutica, sugerindo que a adocéio
desse tipo de material nio interfere significativamente na
suscetibilidade ao infravermelho da aeronave.

Palavras-Chave — Material Absorvedor de Radiacio
Eletromagnética, Emissividade, Infravermelho.

I. INTRODUCAO

Materiais absorvedores de micro-ondas, também
conhecidos como MARE (Materiais Absorvedores de
Radiagdo  Eletromagnética) s3o materiais especiais,

normalmente aplicados em aeronaves de combate com o
intuito de reduzir a assinatura radar, ou seja, modificar o
parametro chamado RCS (Radar Cross Section) da aeronave,
de maneira a tornéd-la menos suscetivel ao radar, por meio da
atenuacdo da reflexdo das ondas eletromagnéticas incidentes
nas superficies que compdem a estrutura da aeronave. No
entanto, a suscetibilidade de uma aeronave as ameagas
inimigas ndo depende somente do eco radar, pois existem
outros meios de deteccdo igualmente eficazes, tais como a
deteccdo visual, acustica e térmica, todas também
dependentes de caracteristicas da aeronave para serem
efetivas. Cita-se como exemplo de suscetibilidade, uma
aeronave que adote um esquema de camuflagem visual para
ambiente de selva em sobrevoo a uma regido desértica. Esta
estara mais suscetivel a sua detec¢do visual em funcdo do
elevado contraste com o fundo.

Dentre as formas de deteccdo, a efetuada no
infravermelho (IR) ¢ uma das que mais evoluiu nas ultimas
décadas, adotando sensores cada vez mais sensiveis € com
maiores resolugdes, o que implica, caso as caracteristicas dos
alvos ndo tenham sido alteradas, em detecgcOes a maiores
distancias com grande acuracidade. Estatisticas indicam que
as armas associadas a esse tipo de detecgdo estdo entre as
mais letais. Portanto, conhecer a suscetibilidade de uma
aeronave ao IR ¢ de suma importancia para sua autoprotecao.
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Assim, pensando nas aeronaves que ndo pertencam ao
grupo daquelas ja desenvolvidas com tecnologias de baixa
detec¢do, que nem sempre contam com todos os meios para a
reducdo de suas assinaturas, neste artigo € proposto um
estudo da suscetibilidade ao infravermelho de um meio aéreo
que tenha adotado a redugdo da RCS com MARE como
principal elemento de prote¢do. Esse estudo sera feito por
meio da comparagdo a outros elementos que ndo tenham
adotado nenhum método de prote¢do nesse sentido, visando
verificar a influéncia do MARE nesse caso.

Para tanto, foram selecionados trés materiais comuns,
dois compostos de aluminio pintado com tinta acronautica de
cores diferentes e um sem recobrimento algum, para serem
comparados, em termos de emissdo no infravermelho, a um
material absorvedor de micro-ondas. Todos foram sujeitos a
obtencao experimental de suas emissividades para o céalculo e
simula¢do da radiagdo térmica de cada um nas mesmas
condig¢des de voo.

Segundo Ball [1], depois da pluma e gases de exaustdo, a
estrutura ¢ uma das principais fontes de radiagdo
infravermelho de uma aeronave, tanto pelo aquecimento
aerodinamico quanto pela reflexdo da radia¢do termal que a
cerca. No periodo da noite e sem lua, considerado para o
escopo deste trabalho, a principal fonte externa de radiagdo
advém do solo.

A seguir sdo apresentados a maneira de obtencdo
experimental da emissividade e as teorias e equagdes
utilizadas nas simulagdes que permitiram o estudo
comparativo entre os materiais adotados no artigo.

II. OBTENCAO DA EMISSIVIDADE

Segundo a teoria que trata de energia térmica ¢ a sua
transferéncia por meio de radiacdo -eletromagnética, a
emissdo de energia na forma de radiagdo térmica por um
corpo depende de sua temperatura ¢ da emissividade de sua
superficie.

A temperatura ¢ uma medida do nivel médio da energia
cinética das particulas que compdem um material, enquanto
que a emissividade é uma propriedade intrinseca da
superficie deste, que define a eficiéncia em emitir energia na
forma de radia¢do térmica quando comparado a um corpo
ideal, chamado de corpo negro, considerado um emissor ¢
absorvedor perfeito para qualquer comprimento de onda.

Marinetti e Cesaratto [2] propuseram um método para a
obtencdo, com grande acuracidade, da emissividade da
superficie de um material, utilizando-se de uma camera
termal como radidmetro, um aquecedor elétrico para aquecer
a amostra em estudo e uma cobertura para garantir a
uniformidade da radiacdo ambiente que incide na amostra. A
Fig.1. apresenta um esquema da montagem experimental
proposta pelos autores.
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Fig. 1. Esquema da montagem experimental [2].

Por meio da Lei de Planck (1), que define a distribuicao
espectral da quantidade de energia emitida por um corpo
negro, sdo estabelecidas as relagdes entre a energia
proveniente da amostra (2) e a detectada pela camera (3).

C1

(1) v

AT.

LCN(AI T) =

Onde, ¢,=1,1927x10" W.m? e ¢,=1,4394x107> m.K.

Lr(T) = f“:,lLCN(Ts)d)L + f(l —&)Len(TdA +
f(l = T)Len(Taem)dA 2

Onde o primeiro termo se refere a energia emitida pela
amostra, o segundo se refere a energia do ambiente refletida
pela amostra e o ultimo se refere a energia emitida pela
atmosfera que cerca a amostra, &, ¢ a emissividade espectral
da amostra, Ts € a temperatura da superficie da amostra, t; é
a transmitancia espectral da atmosfera e Ty, a temperatura
da atmosfera.

A2 A2
Lpa1-22(T) = fM E3Len(Ts)RyT2dA + f,u (1-
Al
eDLen(TORTAA + [ (1 = 1) Loy (Tam) RydA 3)

Onde A1 e A2 s@o respectivamente os limites inferior e
superior da banda de operacdo da camera, e R, se refere a
resposta espectral do seu sensor.

Dessa forma, para uma cidmera compensada para os
efeitos da atmosfera e configurada para € = 1, teremos:

A2
Lpa1-22(T) = [} Len(Tap)RadA (4)

Onde T,, ¢ a temperatura aparente da amostra
apresentada pela camera.
Nesse caso, LDM—Az(TAp) serd numericamente igual a

L1a1-22(Ts) corrigido por R;.

A2
LDM—AZ(TAp) =¢[;; Len(T9)Rpdd + (1 —
A
&) [1] Len(TA)R,dA 5)
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Onde €, a emissividade efetiva da amostra na banda
considerada, é também o coeficiente angular da equagdo
linear descrita em (5).

Assim, amostrando suficientemente a energia detectada
pela cdmera em temperaturas diferentes (na forma de Ty,), ao
mesmo tempo em que se registra a temperatura da superficie
da amostra, € possivel determinar ¢.

Ainda segundo Marinetti ¢ Cesaratto [2], toda a teoria
apresentada s6 se mostra valida se seguidas as seguintes
condi¢des de contorno:

- A radiacdo ambiente é desconhecida, mas constante

durante o teste;

- A emissividade efetiva ndo varia no intervalo de

temperaturas considerado para o teste; e

- A temperatura da amostra é muito superior a

temperatura ambiente.

Seguindo o estabelecido acima, os 4 materiais
apresentados na Fig. 2., MARE baseado em ferrocarbonila,
tinta de uso aeronautico na cor azul, tinta de uso aeronautico
na cor branca e aluminio sem recobrimento, foram
submetidos a um aquecimento de 20°C acima da temperatura
ambiente e apos resfriados pela troca de calor com o
ambiente enquanto eram gravados por uma camera FLIR SC
5600, de banda espectral de 3 a 5 um e com lente de 54 mm
e resposta espectral conhecida, posicionada em um angulo
zenital de 30° em relagdo a amostra (Fig. 3.). O software
utilizado com a SC 5600, Altair, foi configurado para
emissividade igual a 1 e intervalo de temperaturas de 5°C a
300°C. Foram ainda utilizados um termistor E2308A,
juntamente com um multimetro digital Agilent 34405A, para
o computo da temperatura da superficie da amostra e um
medidor de qualidade do ar para o computo de humidade
relativa e temperatura ambiente. Foram realizadas 20
amostragens, em intervalos de 30 segundos, das temperaturas
aparente ¢ de superficie dos materiais em prova durante o seu
resfriamento a partir da temperatura de 44°C. Para obter uma
radiagdo ambiente constante durante os testes, a amostra foi
recoberta por um anteparo de 30x30x30 cm, de maneira a nao
permitir a reflexdo, em sua superficie, de outras fontes que
ndo as proprias paredes do anteparo.

Com as 20 amostras de temperaturas obtidas para cada
material, por meio de (4) e (5) implementadas em Matlab,
foram obtidos os resultados para as respectivas emissividades
efetivas (Tabela I).

1

Fig. 2. Materiais: 1-MARE 2-Tinta Azul 3-Tinta Branca 4-Aluminio.
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Fig. 3. Montagem do experimento para obtencdo da emissividade.
1-Camera IR, 2-Anteparo, 3-Amostra sobre o aquecedor, 4-Multimetro
com termistor e 5-Termohigrometro.

III. MODELAMENTO E SIMULACAO

Uma aeronave em voo emite radia¢do no infravermelho
oriunda de diversas fontes, sendo as principais a pluma ou os
gases de exaustdo, as partes quentes da fuselagem, e os
reflexos da radiagio solar, celeste e terrestre [3]. E importante
ressaltar que a reflexdo das radiac¢des solar, celeste e terrestre
também dependem, em grande parte, da fuselagem, pois
serdo refletidas por ela. Portanto, para o caso de um voo em
que a influéncia da pluma e dos gases de exaustdo possam ser
desconsiderados, o fator mais relevante para definir a
suscetibilidade da aeronave ao infravermelho passa a ser a
fuselagem. Partindo dessa premissa, ¢ possivel estabelecer
também uma relagdo entre a suscetibilidade da aeronave ao
infravermelho e o material que recobre a fuselagem, ja que
tanto a emissdo quanto a reflexdo desse tipo de radiagdo
dependem de caracteristicas do material, conhecidas como a
emissividade e a refletancia.

Dessa forma, com base nos estudos realizados por Li et a/
[4] e Mahulikar et al [5], que trataram respectivamente da
analise da radiacdo térmica gerada pela fuselagem de uma
aeronave e da influéncia das radia¢des térmicas oriundas do
sol, da atmosfera ¢ da terra na detec¢do de um meio aéreo,
foram estabelecidas as equacbes para as simulagdes
calculadas deste trabalho, que permitiram a comparagao entre
os materiais comuns ¢ 0o MARE.

Para efeito das simulag¢des, foi considerado um plano de 1
m® de 4rea de superficie representando a aeronave, em voo
noturno, em noite sem lua, sendo observado a um angulo de
visada de 45° Assim, foram descartadas a radiacdo do sol e
da lua. A radiagdo da atmosfera foi também descartada, pois
mesmo que parametros de voo fossem alterados, tais como
velocidade, altura e atitude, sua influéncia em todos os
materiais ndo se alteraria para efeito de comparagdo entre
eles. Restaram, para os calculos comparativos, a radiagdo
gerada pelo aquecimento da fuselagem, aqui restrita ao
aquecimento aerodindmico, ¢ a radiagdo oriunda da terra.

Para a simulagdo da radiagdo térmica oriunda do
aquecimento aerodindmico da fuselagem foram utilizados o
modelo de variacdo da temperatura do ar atmosférico, em
funcdo da altura, estabelecida pela IS4 Standard Atmosphere
1976, e o modelo de aquecimento da fuselagem (6), baseado
no conceito de Total Ram Rise em adaptagdo ao estabelecido
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por Li et al [4], para determinar a temperatura da fuselagem
em funcdo da velocidade.

Trus = Tpem + 2,08V2/872 (6)

Onde Tfy; € a temperatura da fuselagem a velocidade V,
T4em @ temperatura da atmosfera a altitude de voo.

Para a temperatura da fuselagem calculada em (6),
considerando a superficie da aeronave como lambertiana e
com comportamento de um corpo cinza, ou seja, € constante
para qualquer A, a radiacdo emitida pela fuselagem, por meio
da lei de Planck, sera:

12
Liysar-22(T) = SfM Len(Tryus)dA cos8AA (7)

Onde A1 — A2 sdo os limites dos comprimentos de onda
para banda considera na simulagdo, ¢ ¢ a emissividade do
material que recobre a fuselagem, e cosf * AA é a area da
aeronave na dire¢ao do angulo de visada 6.

As simulacdes referentes a variacdo da radiagdo térmica
emitida pela aeronave em func¢do da altura de voo, devido a
reflexdo da radiagdo terrestre, seguiram o modelamento
estabelecido por Mahulikar et al [5]. Considerando a
aeronave a uma determinada altura h, a superficie terrestre
capaz de irradid-lo é dada pela construcdo geométrica
apresentada na Fig. 4a.
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Fig. 4. Obtencdo de Reqe discretizagdo do disco terrestre [5].

De maneira simplificada, o raio Ry, da area circular da
superficie da terra capaz de irradiar a aeronave ¢ dado pela
reta que passa pelo ponto definido pela altura h e o horizonte
da circunferéncia terrestre. A partir dele é obtida a irradidncia
na aeronave. Para melhor acuracidade, ha a necessidade de se
discretizar o disco formado por R4 para o calculo da energia
emitida pela terra que chega até a aeronave. Isso se deve a
varia¢do do angulo de incidéncia na aeronave e a variacdo na
distancia percorrida pela energia procedente do disco terrestre
(Fig. 4b.). As equacgdes utilizadas para o calculo da irradiagao
terrestre na aeronave ¢ a radiagao refletida pela aeronave sao
dadas a seguir.
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AEeed—acr L = Teed—ac lFeed—ac: LEeed> lLbb/ll—/lzi lAAeed'l (8)

Onde AE,o4_q4c @ € a irradidncia na aeronave, Teeq_gc L €
a transmitancia da atmosfera, F,o4_q4. 0 € o fator de visada,
Eeeds LLppa1-22,1 € a radiancia da terra e AAd,.4,1 ¢é a area do
disco, todos referentes ao trecho discretizado dado pelo
indice i.

O fator de visada ¢ apresentado detalhadamente em (9).

. Aac .
Feed-aci = 3 i[sen?(8;) — sen?(8;_1)] 9)

)
eed

Onde A, ¢ a area da aeronave vista pela subarea do disco
terrestre ¢ 0; e 6;_; s@o respectivamente os angulos que
formam o elemento discretizado em relagdo a altura h (Fig.
4b.).

Aceq,i = (21 — 1) (2)? (10)

O valor total da irradiancia terrestre na aeronave ¢ dado

pela somatdéria de todos os valores encontrados para

AE eq_gcr i, de 1 até N (11), onde N € o numero de
discretizacdo do disco terrestre.

Eed—ac: Zi\l:1 AEeed—ac' i (1 1)

Para o calculo da irradidncia a cada altura diferente da

aeronave, para angulo zenital zero, foram utilizadas as curvas
de transmitancia da atmosfera apresentadas na Fig. 5.
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TABELA I EMISSIVIDADES EXPERIMENTAIS
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Fig. 5. Transmitancia estimada da atmosfera em fun¢éo do angulo de
elevagio [5].

Finalmente, para a obten¢@o da radidncia da aeronave em
relagdo a energia refletida proveniente do disco terrestre
Lpey, airradiancia Eqq_ g € aplicada a (12).

LRef: [(1 - g)Ead—ac/T[]COSHAA (12)

IV. RESULTADOS E DISCUSSOES

A partir dos experimentos realizados em laboratorio
foram obtidos os valores relacionados na Tabela I para as
emissividades dos materiais em estudo.

Materiais Emissividade
Aluminio (Al) 0,09
MARE (FeC) 0,65
Tinta Azul(PtAz) 0,68
Tinta Branca(PtBca) 0,65
Nas  simulagdes  considerando o  aquecimento

aerodindmico da superficie em func¢do da velocidade da
aeronave, foram obtidas, para as bandasde 3 a5 ume 8 a 14
um, as curvas representadas na Fig. 6.

PV e e
r —@— Al{3a5pm) -
- - FeC(3a5 um) -
L * PiAz (3a Sglm] .

—&— PtBca (3 5 um)
15 _— "‘e@ 214 um) // __
- FeC (8 a 14 pm)
— r —4— PtAz(8a Idrm) !
T - PtBca (8 a 14 um) -
@ = 4
E10 — —
2 L :
© - 4
g C ]
& 5 — —
° I -
o
& - 4
0 +—— 9 ]
-5 Lo o b bv o b v b ba ]
50 100 150 200 250 300 350 400

Velocidade (m/s)

Fig. 6. Radiacdo térmica em fungdo do aquecimento aerodindmico da
superficie da aeronave.

E possivel verificar que ndo hd um afastamento
significativo entre as curvas que representam as duas
amostras pintadas com tinta aerondutica ¢ o MARE. A uUnica
variagdo evidente se da em relagdo ao aluminio, cuja
emissividade é muito baixa.

Ja nas simulagdes considerando o aquecimento
aerodinamico da superficie a uma velocidade constante, sem
e com a soma da reflexdo da radiagdo terrestre (+Terra), em
funcdo da variagdo da altura de voo, foram obtidas, para as
bandas de 3 a 5 pm e 8 a 14 um, as curvas representadas nas
Fig. 7. e Fig. 8. respectivamente.

—eo— Al
a— FeC
+ PtAz 7
—a— PtBca T

1.5 _.\\
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»— FeC+Terra
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PtBca+Terra
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Radiancia (W.m2.sr)

05 =2 -

o b v v b v b b by 1
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Fig. 7. Radiag@o térmica em fung@o da variag@o da altura de voo para a
banda de 3 a5 um.
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Fig. 8. Radiag@o térmica em fungdo da variag@o da altura de voo para a
banda de 8 a 14pum.

Da mesma forma como ocorre com o0 aquecimento
aerodindmico, na variagdo da altura, ndo ha um afastamento
significativo das curvas referentes ao MARE em relacdo aos
materiais pintados com tinta aerondutica, tomados como
referéncia para comparacdo da suscetibilidade ao
infravermelho, no entanto, ¢é possivel observar uma
aproximagdo da curva referente ao aluminio em relagdo as
demais proximo a altura de 5000 m, tendendo ao cruzamento
em alturas ainda mais elevadas, isso para ambas as bandas
consideradas e uma aproximagao mais efetiva abaixo dos 200
m de altura quando considerada a banda de 8 a 14 um. Isso se
deve as emissividades elevadas das tintas e do MARE quando
comparadas a do aluminio, ¢ a alta refletdncia deste ultimo,
que assim sofre maior influéncia da energia proveniente da
terra.

V. CONCLUSOES

Como pode ser verificado tanto nos resultados do
levantamento das emissividades dos materiais quanto nas
simula¢des realizadas, em relacdo aos materiais comuns, nos
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termos do aquecimento aerodindmico ¢ da radiagdo terrestre
refletida no material, o MARE ndo apresentou variagdes
significativas em relagdo aos demais, portanto, a sua
influéncia na suscetibilidade ao infravermelho em relacdo a
esses materiais ¢ praticamente nula, ou seja, o MARE néo
torna a aeronave mais suscetivel ao infravermelho do que as
tintas aeronauticas comuns.

Materiais com baixa emissividade, como no caso do
aluminio, podem parecer uma boa solugao, a principio, para o
problema da suscetibilidade ao infravermelho, no entanto, a
baixa emissividade nesse tipo de material, opaco a radiagdo
térmica, significa uma grande refletividade, o que se prova
um problema em voos a alturas mais baixas onde ha grande
influéncia da emissdo do solo refletida por ele.

Por fim, quanto as faixas espectrais, percebe-se uma
maior suscetibilidade de todos os materiais na banda de 8 a
14 pm em virtude das baixas temperaturas envolvidas tanto
no aquecimento aerodinamico quanto na reflexdo da radiagdo
terrestre.
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