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Capitulo 1
Introducao

1.1-Motivacio

A grande maioria das aeronaves de treinamento em operacdo atualmente foram
projetadas e construidas entre a década de 60 e meados da de 80 com a tecnologia
acessivel na época. Freqiientemente, ndo é empregada tecnologia de ponta neste tipo de
avido por questdes de conten¢do de custo.

Por outro lado, o desenvolvimento de materiais mais leves e resistentes, em
especial os utilizados em estrutura composta como resina reforcada com fibra de
carbono e aramida, associado ao surgimento de motores de baixa poténcia mais leves
tornou possivel o desenvolvimento de aeronaves mais econdmicas com desempenho
semelhante e as vezes superior aquelas tradicionalmente empregadas para treinamento
ou uso privado.

O grande aumento na producdo de avides leves esportivos testemunhado na

década de 90 e inicio dos anos 2000 tornou ainda mais vidvel o uso dos materiais
mencionados na fabricacdo desses pequenos avides.
Hoje, muitos modelos alcancam facilmente a faixa de velocidade de 250 km/h com uma
taxa de consumo de combustivel na casa dos 20 litros por hora utilizando motores da
classe de 100HP (74,6 KW) a 120HP (89,5 KW) que tem peso de instalagdo entre 65
que 85 Kgf.

Paralelamente, o apelo por menores custos de treinamento seja para viabilizar a
admissdo de mais alunos em escolas de aviagdo civil, seja para aumentar a
disponibilidade de horas de vdo em escolas militares, cujos or¢amentos costumam ser
restritos, tem levado muitos fabricantes a desenvolver ou adaptar avides mais eficientes
para este fim.

1.2 — Objetivos

O presente trabalho tem por finalidade elaborar o projeto aerodindmico de uma
aeronave leve de asa fixa capaz de realizar missdes de treinamento primario e
acrobatico além do uso privado para fins de desporto e lazer.

As etapas do ciclo completo de projeto de um avido sdo listadas abaixo:

a) Especificacdes e Requisitos;

b) Estudos preliminares;

c) Projeto preliminar;

d) Projeto Detalhado;

e) Projeto Estrutural: Aeronave e Trem de Pouso;
f) Fabricagdo do prototipo;

g) Ensaios no solo;

h) Ensaios em Voo;

1) Projeto de fabricacdo e montagem.

O projeto aqui apresentado foca-se prioritariamente na concepc¢ao do avido, no seu
calculo aerodinamico e no célculo de desempenho.



Uma vez que as caracteristicas fisicas do avido tenham sido determinadas, os
projetos Estrutural e de Fabricagdo podem ser considerados projetos individuais. Sendo
assim, este trabalho tem como meta chegar até o item “d” das etapas acima listadas.

A Tabela 1.1 abaixo mostra graficamente as etapas listadas em ordem cronoldgica.
A Figura 1.1 esquematiza a metodologia aplicada para cada um destes itens
considerando os objetivos de cada um.

Tabela 1.1 — Etapas da metodologia de projeto

Especificagoes|
e Requisitos
Estudos
Preliminares
Projeto
Preliminar
Projeto
Detalhado
Documentagao




Desempenho Almejado |

Especificagies e Requisitos )— Mizsfies Tipicas |

Requisitos |

— o FichasTémicas |
Estudo Comparativo |——>| Tahelas cormparativas |

_..| Graficos debarras |

Estudos Preliminares  |— Diretrizes de Projeto |

_..| Configuracio externa |

Caracteristicas gerais l——hl Ezpago intemo e Ergononia |

_’| Estimativa de Peso |

Relagdo Poténoa-Peso

Carga Alar

Lid L B L LLL

Forma Plana da Asa

Eshogos Iniciais

|

|
|
|
Projeto Preliminar ’__’Fstudo das proporgies extemasi
|
|

__.I Detalhamento de Pesos

_,I Selecdo de perfis |

_,|r:é1culu Aerodindmico Prelimmaﬂ

- Passeio do CG |

—p|Etabilidade Longitudinal Estatica|

_>| Calculos Aerodindtmnicos |

_..| Dreserrp enho |

__’|Célculus Complementares de Estahilidade‘

Projeto Detalhado ’__’| Cargas tia Aerotave |

_,I Sistema de controle de wio |

_.F\esumu daz especificacdes finais ‘

_,I Analize doz resultados e Conclusfies |

Fig. 1.1: Representacao esquematica da metodologia de desenvovimento de aeronave
utilizada neste trabalho



Capitulo 2
Especificacoes e Requisitos

2.1 — Requisitos gerais

Abaixo, sdo listadas as principais caracteristicas que se deseja que a aeronave
possa alcangar.

THIPUIANLES: ..ot 02;

AULONOIMIA: ...eeiiiiiii ittt e e e e e e e e ~ 4 horas;

Velocidade de cruzeiro(Ve)..oooeeeeveeecieeeeiieeeiee e >ou =150Kt (277,8Km/h),
Velocidade max nivelado(Vimax)ie e eeeereereeeoeereeeireeniveenieennens >ou=160Kt (296,32 Km/h);
Velocidade nunca exceder VNE:....ccooevveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeannn >ou =200Kt (370,4 Km/h),
Velocidade de stall s/f1aps (VS):.uoooeeecieeniieniieiieeieeiieeine <ou= 45Kt (83,34 Km/h),;
Velocidade de stall ¢/ flaps (VSge):eveereeriueeneenieeiieeieeeeee, <35Kt (64,8 Km/h),
Distancia de decolagem :..........cccoevveeiieniieniienieeieeee e, < 150m;

Distancia de POUSO:......eerueeiiiierieeiieeie ettt <250m;

Fator de carga max/min:.........ccccoeoveeiienieeciienieeieeeee e +10G/ -5G;

Peso maximo de decolagem:.........ccoocueevieniiiiiiiiiieniceees <ou= 500 Kgf

A aeronave deve ser capaz de operar em pistas curtas e sem preparo ou infra-
estrutura sem que isso comprometa a seguranca da operagdo. Além disso, deve
apresentar comportamento docil a baixa velocidade.

2.2 — Missoes Tipicas

Abaixo, descreve-se as caracteristicas de uso da aeronave através do
detalhamento das missdes que pretende-se que ela cumpra.

2.2.1 — Utilizacao da aeronave para fins de treinamento

Para o uso como aeronave treinadora, dividem-se as missoes de treinamento em
duas categorias de acordo com o perfil de utilizagdo da aeronave em cada uma delas:

Missao Tipo 1: Missoes de manobras basicas;
Missao Tipo 2: Missdes de navegacao.

2.2.2 — Utilizacao da aeronave para fins de desporto e lazer

Neste caso, pode-se dividir em duas categorias de missao de acordo com o perfil
de voo:

Missao Tipo 3: Navegagdo e translado (idéntica ao Tipo 2)
Missao Tipo 4: Acrobacia aérea.



2.2.3 — Perfis das missoes

A seguir, detalha-se cada missao individualmente.

2.2.3.1 — Perfil da Missao tipo 1

Abaixo, ¢ listada as etapas deste tipo de vOo e seus respectivos tempo de
duragdo. Em seguida, a Figura 2.1 mostra o diagrama do perfil com suas variacdes de

altitude.
Missdes do Tipo 1:
Etapas: Tempo:
1- Aquecimento; 2 min
2- Taxi; 3 min
3- decolagem:; 2  min
4- Subida 1: 2 min
5- Manobras; 30 min
6- subida 2: 1 min
7- Manobras; 10 min
8- descida: 2  min
9- trafego: 3 min
10- pouso: 2 min
11- taxi: 3 min
TOTAL 60 min
A Altitude [ ft]

2000

1500 ‘ /

1000 /

500
1 23 4 5 6 7 10

Fig. 2.1: Perfil da Missao tipo 1
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2.2.3.2 — Perfil da Missao tipo2 e 3

5000

1500

1000

500

A

As missoes tipo 2 e tipo 3 tem o mesmo perfil, pois seguem essencialmente os
mesmos fundamentos. A seguir lista-se as etapas com suas duragdes e o perfil da missao
com suas variagoes de altitude ¢ mostrado na Figura 2.2.

Missoes do Tipo 2 e 3:
1- Aquecimento; 2 min
2- Taxi; 3 min
3- decolagem; 2  min
4- Subida 1: 3 min
5- Cruzeiro: 60 min
6- subida 2: 7 min
7- Cruzeiro; 90 min
8- descida: 6 min
9- trafego: 2  min
10- pouso: 2 min
11- taxi: 3 min
TOTAL.: 180min
A Alttude [ t]
1 23 4 5 6

Fig. 2.2: Perfil da Missao tipo 2 e 3



2.2.3.3 — Perfil da Missao tipo 4

O voo de acrobacia ¢ o mais peculiar das missdes aqui apresentadas. Este ¢, em
geral, um voo de curta duragdo. As manobras em si duram de 5 a 15 minutos e muito
raramente ultrapassam os 20 minutos. O restante do tempo gasto deve-se aos
procedimentos usuais como decolagem e circuito de trafego do aerd6dromo. Tempo
adicional pode ser gasto em algumas localidades para o deslocamento até¢ o “Box” de
acrobacia e até mesmo pela espera de autorizagdo para ingressar neste.

Durante a etapa 5, de manobras, ocorre uma variagao sucessiva da altitude de
vdo, entretanto em pequena escala. Dessa forma, ¢ mantida uma altitude média.

Alguns avides acrobaticos de baixo desempenho tendem a perder muita altitude durante
manobras acrobdticas. Nesse caso, a atitude mais comum do piloto € iniciar sua série
acrobatica a uma altitude mais elevada (porém dentro das limitagdes do “Box”) e ao fim
da série simplesmente continuar a descida e realizar os procedimentos de retorno.
Abaixo, segue um exemplo tipico de um voo de acrobacia aérea. A lista abaixo mostra
as etapas com suas duragdes e a Figura 2.3 mostra o perfil.

Missdes do Tipo 4:

1- Aquecimento; 2 min

2- Taxi; 3 min

3- decolagem; 2 min

4- Subida : 4,2 min

5- Acrobacia: 15 min

6- descida: 2,8 min

7- trafego: 2 min

8- pouso: 2 min

9- taxi: 3 min

TOTAL: 38 min

A Altitude [ ft]
2000
1000
500
T 234 5 6 7 8 5 > Etapas

Fig. 2.3: Perfil da Missao tipo 4



Capitulo 3
Estudos Preliminares

3.1 — Estudo Comparativo de Aeronaves Similares

Uma forma barata e eficiente de obter os primeiros dados para o
dimensionamento inicial do avido em desenvolvimento ¢ a comparacdo historica de
dados de aeronaves de desempenho semelhante ou que cumpram a mesma fungao.
Certamente, os valores obtidos a partir deste tipo de estudo raramente coincidem com
aqueles encontrados ao final do projeto. Alguns podem se afastar muito daqueles
obtidos nesta analise.

3.1.1 — Tabelas Comparativas

A selecdo dos modelos de aeronaves para comparagdo ¢ feita escolhendo-se
modelos que apresentem semelhanca com a aeronave a ser projetada em pelo menos
alguns dos seguintes itens:

« Desempenho,

« Dimensoes;

« Pesos;

« Numero de assentos,

o Missoes tipicas;

« Proporg¢oes geométricas e

« Caracteristicas aerodinamicas.

As Tabelas do apéndice I listam as principais caracteristicas das aeronaves
selecionadas. Imagens ilustrativas e um resumo das caracteristicas podem ser
encontrados para cada aeronave individualmente no Apéndice II.

3.1.2 — Graficos de barras

A andlise via grafico de barras permite a comparagdo imediata de alguns dos
principais pardmetros das aeronaves listadas. O apéndice III apresenta os graficos de
barras para comparagdo dos parametros das aeronaves selecionadas.

3.1.3 — Valores médios

Os dados das Tabelas do Apéndice I fornecem os seguintes valores médios,
apresentados na Tabela 3.1:
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Tabela 3.1: Valores médios

Envergadura 9,3 m
corda na raiz 1,46 m
corda na ponta 1,18 m
Razao de aspecto 7,3

area da asa 12,3 m?
afilamento 0,88

peso vazio 319,6 Kg
peso maximo de decolagem | 573,0 Kg
carga util 241,3 Kg
peso de combustivel 80 Kg
volume de comb 111,2 L
carga alar 56,5 Kg/ m*
Velocidade max nivelada 209,3 Km/h
Velocidade de cruzeiro

(75%) 167,2 Km/h
Vstall ¢/ flaps 71,4 Km/h
V.stall s/ flaps 83,0 Km/h
Distancia de Decolagem 128,9m
Distancia de pouso 164,3 m
Autonomia 4,6 H
potencia do motor 101,8 HP
peso do motor 50,14 Kg

Os resultados obtidos fornecem valores dos quais a maioria realmente se
aproxima daqueles especificados nos requisitos gerais. Entretanto, dada a grande
variedade de aeronaves comparadas e a diversidade de suas especificacdes, as
velocidades encontradas estdo aquém daquelas almejadas neste projeto.

A partir desse ponto, a Tabela acima servira de referéncia para comparacdes
futuras. Os dados da aeronave serdo calculados considerando as velocidades impostas
pelos requisitos de projeto juntamente com a os valores da andlise historica feita acima.

3.2 — Diretrizes de projeto

Embora as caracteristicas de desempenho em cruzeiro desejadas sejam
importantes, as caracteristicas de stall e a velocidade de stall abaixo de 35 kt em
configuracdo de pouso sdo pardmetros imprescindiveis para possibilitar operagdes de
pouso e decolagem seguras em pistas curtas. Dessa forma, durante todo o
desenvolvimento da aeronave este requisito estara no topo de lista de prioridades.
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3.3 — Delimitacio das caracteristicas gerais da aeronave
3.3.1 — ConFiguracio externa

Algumas decisdes quanto as caracteristicas gerais da aeronave foram tomadas de
antemdo baseadas nas caracteristicas operacionais da aviagdo leve, em algumas
peculiaridades recorrentes de incidentes com este tipo de aeronave e na experiéncia do
autor deste trabalho.

A configuracdo escolhida foi a seguinte:

o Base de operagao:........ccceveviiniininiineenennn Aeronave terrestre;

o Numero de asas.......ccceceevveeieennnnne Monoplano;
« Posicdodaasa......ccccceeeriiiiiiinineennn, Asa baixa;
o ConFiguracdo estrutural:.................... Cantilever;
o FormaPlana:.........cccooevieiiiniiiinne Trapezoidal.
« Superficies de comando de arfagem............. Convencional;
o Trem de pouSO:.....cccueevieciieeiieiie e Triciclo, com versao fixa e Retratil;

« Tipo de Motor..................... Motor de combustao interna a pistdo;
o Propulsor:......cccccceviiniinncnns hélice convencional,

« Posi¢do do Motor.:................ Trator(“Puller”);

o Numero de Motores............. 1;

3.3.2 — Espaco interno e Ergonomia

O espago interno consiste da area de trabalho (cockpit) e do espago destinado a
acomodar a bagagem da tripulagdo. Maior importancia ¢ dada para o projeto da area de
trabalho devido as necessidades de conforto, funcionalidade e seguranga.

3.3.2.1 — Ergonomia

Os estudos das interagdes entre o homem e o seu ambiente de trabalho tem
origem anterior ao século XVIII. Somente no século XX tais estudos t€ém maior
proeminéncia e valorizagdo cientifica. O termo Ergonomia passa a ser utilizado para
referir-se ao estudo cientifico das relagdes entre os seres humanos e seu ambiente de
trabalho. Tais relagcdes tém, em especial, implicacdes na produtividade, saude do
trabalhador e seguranca operacional.

A ergonomia em aeronaves passa a ser mais estudada e aplicada na década de
40. Com o advento da Segunda Guerra Mundial e especialmente no pds-guerra, a
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evolugdo das aeronaves passa a exigir a capacidade de executar tarefas mais complexas
e em maior quantidade.

Ligdes foram aprendidas na segunda guerra quando missdes de longa duragao
passaram a ser realizadas repetidamente. Da mesma forma, o aumento da velocidade das
aeronaves de caca para algo entre 500 ¢ 700 Km/h fez com que missdes de combate
aéreo com manobras com alto fator de carga passassem a ser realizadas.

Com isso, muitos dos efeitos do ambiente do vdo sobre as tripulacdes ficaram mais
evidentes.

No projeto da cabine serdo levados em consideragdao os resultados de estudos
ergondmicos em cabines de comando de aeronaves.

3.3.2.1.1 - Posicionamento da tripulagio

A condugdo de aeronaves consiste em trabalho na posi¢cdo sentada na qual deve-
se ter acesso a todos os comandos dos dispositivos de controle de vdo, navegacao e
gerenciamento de sistemas. Para planejar a aérea de trabalho serdo verificados os
seguintes parametros:

. angulos de conforto: Relativos aos angulos antropométricos na posicao sentada;
. angulos de visao;
. areas de acessibilidade;

a) Angulos de Conforto

Os angulos a seguir enumerados estao ilustrados na representagcdo antropométrica
simplificada da Figura 3.3, abaixo.

1- Angulo de inclinagio da cabega:

Ao estudar a literatura sobre ergonomia em postos de trabalho,
encontram-se as seguintes consideragoes:
Grandjean (1998) sugere os valores de 17° a 29° de inclinagdo para frente
em relagdo a vertical para trabalhos sentado. J4 Chaffin e Anderson (1991)
recomendam a inclina¢do de 20° a 30° para frente com o desconforto a partir
de 30°. Pheasant (1996) recomenda uma inclinagdo de 15° para frente. Para
trds, deve-se ter liberdade de inclinacdo até 30° segundo Diffrient e
Tilley(1974). Entretanto, os valores acima ndo sdo otimizados para uso em
avides. Verificou-se que as diferentes disposi¢cdes de assentos adotadas em
diversas aeronaves nos ultimos trinta anos trazem dados importantes.
Algumas aeronaves tem sido projetadas com o angulo de inclinacdo do
encosto (angulo 4) bem maiores que 20° (fugindo do padrdo de 13° para
avides militares e 15° para avides civis) por dois motivos principais. O
primeiro deles ¢ a tentativa de diminuir a 4rea da secdo transversal da
aeronave, artificio utilizado em planadores e alguns avides esportivos. O
segundo ¢ aumentar a resisténcia do piloto ao fator de carga seja em
manobras de combate aéreo em avides militares seja em aeronaves
acrobaticas de competicdo. Em ambos os casos o fator de carga pode chegar
facilmente a 10 G’s.
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Tal inclinagdo do assento acaba por fazer com que o angulo da cabeca
fique proximo de 30° para que se mantenha a visdo para frente. Quando ha
necessidade de desviar a visdo mais para baixo, este angulo naturalmente
aumenta, excedendo os 30°. Estas posicoes sao sustentadas pela musculatura
do pescogo. O tempo de duragdo da missdo, ambientes de elevado fator de
carga, o uso de capacetes € o uso de outros equipamentos como 6culos de
visdo noturna em missdes militares sdo fatores que juntos ou separadamente
levam a sobrecarga da estrutura muscular e geram dores cronicas de pescogo
e na coluna cervical quando tais geometrias mais extremas sao adotadas.

Por outro lado, assentos posicionados com angulos entre 13° ¢ 15°, e
conseqlientemente com menor angulo de inclinagdo da cabeca, mostraram
oferecer desvantagens relevantes. Além de influenciar negativamente na
aerodinamica, a menor inclinacdo do assento oferece maior risco de lesdes
ao tripulante. Durante colisdes com o solo em pousos forgados, a coluna
vertebral sofre cargas mais severas quanto menor for a inclinagdo podendo
causar seqiielas permanentes ou morte.

VELOCIDADE DE ESTOL
W/S=50

W/s=60 Area de ndo
W/S=70  sobrevivéncia

>

¢ W/S=80 W/S=Carga alar
e W/5=90
N S w00

i \ /w/s=11o

Angulo de impacto
c2888388388

40 45 50 55 60 65 70 75 80 Nos
74 83 93 102 111 120 130 140 148 Km/T
Velocidade

Fig. 3.1: Relacdo entre velocidade, angulo de impacto e carga alar na
gravidade de impactos [HILTON, 200-?]

CARGA DE G's NA COLUNA

Lt
(=1

CARGA NA COLUNA IGUAL A CARGA DE G's CARGA NA COLUNA MENOR QUE A CARGA DE C'g
Fig. 3.2: Cargas na coluna durante queda vertical (HILTON, 200-?)

Embora restrito a avides de combate € de acrobacia aérea, outro efeito
negativo da pouca inclinag¢do do assento ¢ o aumento do risco de G-LOC (G-
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Lost of Conciousness), que ¢ a perda de consciéncia induzido pela chamada
“For¢a G” pelos mesmos motivos descritos acima.

Como resultado, os principais fabricantes do mundo tém utilizado em
suas aeronaves mais recentes angulos de inclinagdo de assento entre 18° e
25° alguns dos quais com capacidade de alterar este angulo automaticamente
de acordo com a condi¢ao do voo.

Angulo do brago em relagio ao eixo do tronco

Os angulos entre 15° ¢ 35° atendem a condi¢ao para uma posi¢ao neutra,
o angulo de 25° pode ser considerado como ideal.

Neste caso angulos negativos (para trds) devem ser evitados para ndo
levar a hiperextensdao dos musculos anteriores do ombro. Tal posi¢do pode
levar a desconforto e dores se mantidas por muito tempo ou se executado um
movimento a partir dessa posi¢do que exija forca maior que o usual.

Angulo de flexao brago-antebrago

Este angulo permite maior amplitude sem comprometer o conforto ou a
seguranca nos movimentos. Os limites sdo de 80° a 120°.
Angulo de inclinagdo do tronco

As principais consideragdes sobre este pardmetro foram discutidas acima
no item 1. Com base no que foi apresentado considera-se os limites de
inclinagdo aceitaveis para a acronave em questao de 15° a 25°.
Angulo entre coxa e tronco

Este angulo tem importancia devido as cargas na regido pélvica da
coluna vertebral (sacro-coccix) e devido as tensdes na musculatura da
articulagdo do quadril e efeitos sobre o sistema circulatorio nesta regido.

Este deve ser necessariamente maior que 90° na posi¢do de repouso. Os
limites considerados sdo de 95° a 125°. Quando houver inclina¢do para
frente em movimentos eventuais este angulo ndo deve ser menor que 75°.

Angulo entre coxa e perna

Para maior conforto e eficiéncia dos movimentos este angulo deve estar
entre 100° e 150°.
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7- Angulo de flexdo e extensdo de tornozelo

Para a flexdo plantar a amplitude recomendada ¢ de 25°. Assim este
angulo deve variar entre 80° e 115°.

Fig. 3.3 — Representagdo dos angulos citados acima

Tabela 3.2 — Limites para os angulos de conforto
Ntmero | Minimo [°] | Maximo [°] | Angulo ideal

1 -30 15 5

2 15 35 15

3 80 120 100

4 15 25 20

5 75 125 105

6 90 150 130

7 80 115 95

Os angulos acima escolhidos como ideais dificilmente serdo atingidos por um
individuo em particular em uma determinada configuragdo da cabine. Ou seja, para uma
cabine com as distancias dos comandos fixas e posicdo do assento também fixa, um
individuo que mais se aproxime das dimensdes do modelo antropométrico percentil 50
acomodar-se-a em uma posi¢ao mias proxima da ideal descrita acima. A excegao ¢ o
angulo 4 que ¢ imposto pela posi¢do do assento.

Posigdes ajustaveis de controles e assento poderdo facilitar individuos de
tamanhos diferentes posicionar-se de forma mais préxima do conforto conforme o
esquema apresentado.

b) Angulos de visio

A Figura 3.4 abaixo indica os angulos visuais para as posi¢oes sentada e em pé.
A linha normal de visdo para a pessoa em pé, com a cabeca ereta ¢ de 10° abaixo da
linha do nivel dos olhos. Para a posi¢cdo sentada, o angulo considerado ¢ de 15° abaixo
da linha do nivel dos olhos.

A area Otima para a leitura em mostradores estd situada dentro de um cone com
um angulo de abertura de aproximadamente 30° para a pessoa na posicao sentada. Sao
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também indicados os angulos para a localizagdo dos mostradores primarios e
secundarios, assim como o limite visual dos dois cones de visdo.

Angulos de Viséo

Posicao sentada Posigao em pé

Mivel dos olhos Nivel dos olhos

Lii
nha Mormg de visg,
0

Linp,
2 oy i
Visda

A Displays Primarios

B Displays Secundarios

g

.g.

Area dtima para leitura de Displays

Fig. 3.4: Angulos de visio
c) Areas de acessibilidade

A Figura 3.5 apresentada por Roskam (1986) mostra as posi¢des de melhor
acessibilidade sendo os numeros menores as mais acessiveis. O objetivo ¢ evitar os
angulos de desconforto para acionamento de controles ou dispositivos.

THE NUMERICAL ORCER OF /
THESE SEGMENTS REFLEGYS / /
THE TREND OF ACGESSIBILITY - !
TO THE PILOT THE SMALL- T g g
ER THE NUMBER, THE MORE THROTTLE ==,
ACCESSIBLE. Q |/ POSITION SHOULDER PIVGT POINT
SOUALE : RN
"AVIATION® JAN, 1947 - B
_—_— ®
N GONTROLS IN
. SHADED AREAS
2)
A ®
/; L SCAT REFERENCE POINT; =
i ~_ 7 | DISTANGE FROM

TABLE 2.2 (%)

Fig. 3.5: Areas de acessibilidade (ROSKAN, 1986)
3.3.2.1.2 -Esbocos iniciais da cabine

Com base no que foi apresentado e em modelos antropométricos, define-se na
Tabela 3.4 abaixo as dimensdes da cabine de comando.
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Tabela 3.4: Definicdo das dimensoes gerais da cabine

Dimensao [mm] OBS
Comprimento 1400 Distancia entre a extremlgade do assento e a parede de
0go
Altura 1100 Distancia do assoalho a capota
Largura 1200 Distancia das paredes latera}s interiores medida na
altura média

Abaixo ¢ apresentado na Figura 3.6 um esboco de posicionamento utilizando um
modelo antropométrico percentil 95 de um individuo do sexo masculino considerando
os dados apresentados acima e os afastamentos em rela¢do ao posicionamento ideal.

962,342

1342,147

Fig. 3.6: Modelo percentil 95 em posi¢do de pilotagem

A Figura 3.7 abaixo apresenta esbogos de posicionamento, dimensdes laterais,

longitudinais e area frontal.

1100

1200 =l

= 1400 =
Fig. 3.7: Modelos percentis 95 posicionados na cabine de pilotagem

A Figura 3.8, abaixo, mostra uma comparagao do posicionamento de um modelo
antropométrico do sexo masculino percentil 95 e um do sexo feminino percentil 5 (em

amarelo) em um assento fixo, sem ajustes.
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Fig. 3.8: Comparagao de posicionamento de modelo masculino percentil 95 com
modelo feminino percentil 5

A Tabela 3.5 de dados antropométricos da populagdo brasileira apresentada por
Felisberto e Paschoarelli (2001) foi utilizada como referéncia para as dimensdes do

modelo antropométrico utilizado para determinar as dimensdes da cabine.

Tab. 3.5-Resultados finais do tratamento estatistico das variaveis antropométricas

(valores em cm). Felisberto e Paschoarelli (2001)

FAAC | UNESP/ BAURU Homens Mulheres
Dimensies dos Segmentos Corporeos Yo 05 | %o 50 (9% 95 %o 05 [ %o 50| %0 05
Humanos
01 | Estatura 159 | 171 | 182 | 149 | 160 | 170
02 | Alara Piso - Omibros 132 | 142 | 152 | 133 | 133 | 143
03 | Altara Piso = Olhos 151 | 161 | 172 | 141 | 151 | 161
04 | Almara Assento — Cabeca 82 | 88 | 93 76 | 83 i)
05 | Alvura Assento = Ombro 54 58 [ 63 ] 46 | 34 | 39
06 | Profimdidade do Torax 23 | 26 29 21 25 32
07 | Profimdidade do Abdome 18 | 22 26 7 [ 5]
08 | Largura do Torax 26 | 2| 34 - - -
09 | Largura do Bideltoide (ombros) 3| 43 | &7 M4 | 38 | 2
10 | Distincia alcance frontal msiximo G2 7 [ 83 | 62 71 Fi)
11 | Comprimento do Brago 33 6 [ 40 - - -
12 | Comprimento intercular Ombro — 241 2| 32 -
Cotovelo
13 | Comprimento wtercular Cotovelo — c N R - - -
Punho
14 | Comprumento Cotovelo - Ponta dodedo | 45 49 33 G | 43 30
médio
15 | Comprimento intercular Joelho — 35| 40 | 44 - - -
Maleolo
16 | Altura Assento = Coxa 12 14 17 11 14 17
17 | Alrura Piso — Poplitea M| #H 53 G | 40 | 44
18 | Alvera Piso - Joelho 30 54 58 | 40 | 54 | 50
19 | Distancia Nadega — Poplitea 43 | 48 53] 42 | 47 | 52
20 | Dastancia Nadega — Joelho 3 | 60 | 65 ] 38 | 63
21 | Largura do Quadnl 30 34 38 il i | 41
22 | Alnura entre pernas 7 | B0 g7 1 66 | T3 80
23 | Alvera da Cabeca a partir do queixo s 23 4 1y | 22 24
24 | Largura da Cabeca 17 18 19 14 15 16
25 | Profundidade da Cabeca 18 19 20 16 18 19
26 | Comprimento do Pé 24 26 2B | 2 M| 2
27 | Laroura do Pé ] 10 11 [ 1 | 11
28 | Largura do Calcineo 1 7 8 (2] (] 7
28 | Comprnumento das mdos 18 19 20 16 17 19
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3.3.3 — Estimativa do peso

Para esta aeronave, o peso maximo permitido € 0 mesmo que o peso maximo de
decolagem e que o peso maximo de pouso.
O peso maximo de decolagem ¢ composto da seguinte forma:

Wo=W.+W,+W,+W, (eq. 3.1)
onde:
Wy é o peso maximo de decolagem (W) = W,, = MTOW),
W.¢é o peso da tripulagdo;
W, é o peso da carga paga;
Wyé o peso de combustivel e
W, ¢é o peso vazio.

Das parcelas acima, W, e W, sdo conhecidas € W;e W, ndo o sdo. Entretanto, W,
e Wrsdo dependentes do peso total da aeronave. Assim W, e Wy podem ser expressos
como fragdes do peso total (W./W,e W,/W)y) para facilitar o dimensionamento.

Dessa forma, se expressa o peso total da seguinte forma:

Wy =We+W,+| (W, | W)W, |+[ (7, I W)W, (eq.3.2)

Resolvendo a equagdo para Wy:

Wy = (W, + W, 1/ L=,/ Wy)— (O, 1 W) (eq3.3)

3.3.3.1- Estimativa do peso vazio (W,)

O peso vazio de uma aeronave pode ser definido como o peso maximo de
decolagem menos os pesos da tripulagdo, do combustivel e da carga paga. Em outras
palavras, é o peso da aeronave com seus equipamentos operacionais (incluindo motor e
hélice) descontado o peso do combustivel, tripulagdo e carga.

O peso vazio varia de acordo com o peso maximo de uma aeronave, sendo que
esta relagdo costuma ser, historicamente, maior para aeronaves mais leves e menor para
aeronaves maiores como cargueiros € avides a jato de transporte.

Sendo assim, segundo Raymer (1992), para analisar e estimar o peso vazio ¢
interessante definir a seguinte relacao:

Fragdo de peso vazio = W./Wy;
onde W) ¢ o peso maximo da aeronave.

A fragdo (W, / W)y) pode ser estimada a partir dos dados historicos levantados
anteriormente.
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Utilizando os dados encontrados na Tabela 3.1, encontramos os seguintes valores:

W, =319,6kg
(S
W, =573kg

Assim sendo,
w,/W,=0,56

A Figura 3.9 a seguir, apresentada por Raymer (1992), ilustra a relacao (W./W))
para uma grande variedade de categoria de aeronaves:

We /Wo

3/

% ' el L L L L L1 1 111l L AL Ll L el L LL I Ll i Ll

100 1,000 10,000 100, 000 1,000,000

TAKEOFF BGROSS WEIGHT

Fig. 3.9: Tendéncia histérica de fragdo de peso vazio para diversas classes de avides
(RAYMER, 1992)

Observa-se na Figura acima que para o tipo de avido em questdo, aecronave leve (ou
homebuilt-composite, no grafico), a relagdo (W, / W) varia aproximadamente entre 0,52
e 0,57. Raymer (1992) sugere ainda uma equagao baseada em valores estatisticos para a
relagdo entre a fracao de peso vazio (W, / W) e o peso maximo (W) para as tendéncias
mostradas na Figura acima:
W, I W, = AWK, (cq3.4)

onde:

- A e C sdo valores de ajuste da equacao apresentados na Tabela 3.6, abaixo, e

- Ksv € uma constante para aeronaves com asas de enflechamento variavel.
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Tabela 3.6: Fracdo de peso vazio x W)

W,/ Wy=AWSK, A C
Sailplane—unpowered 0.86 —0.05
Sailplane—powered 0.91 -0.05
Homebuilt—metal/wood 1.19 -0.09
Homebuilt—composite 0.99 -0.09
General aviation—single engine 2.36 -0.18
General aviation—twin engine 1.51 -0.10
Agricultural aircraft 0.74 -0.03
Twin turboprop 0.96 —-0.05
Flying boat 1.09 -0.05
Jet trainer 1.59 -0.10
Jet fighter 2.34 -0.13
Military cargo/bomber 0.93 -0.07
Jet transport 1.02 —-0.06
K s = variable sweep constant = 1.04 if variable sweep
=1.00 if fixed sweep

Utilizando esta equacdo, encontra-se os seguintes resultados:
- Dos dados da Tabela 3.1, tem-se:
Wy=573 Kg;
- Da Tabela 3.6:
« Categoria: Homebuilt-Composite;

«A=099e¢
«C=-0,09.

Assim
W, /W, =0,99-5737%".1,00
ou seja,

W.IW,=0,559=0,56

Verifica-se entdo que tanto a analise dos valores historicos de aeronaves da mesma
classe quanto as duas abordagens apresentadas por Raymer (1992) sdo coerentes
coincidindo, inclusive, o valor encontrado para (W, / Wy).

22



3.3.3.2- Estimativa da fraciao de peso de combustivel (W;/ W)

Para a determinagdo da fracdo de combustivel segue-se tradicionalmente o
método de célculo utilizando as fragdes parciais de combustivel de cada segmento
previsto nas missdes tipicas cujos valores sdo alcancados levando-se em consideragao
valores estimados por tendéncias histdricas, de acordo com o descrito por Raymer
(1992). Para tal calculo sera utilizado o perfil de missao do tipo 2, reproduzido na
Figura 3.10, como representativa do uso da aeronave.

Missdes do Tipo 2:
1- Aquecimento; 2 min
2- Taxi; 3 min
3- decolagem; 2  min
4- Subida 1: 3 min
5- Cruzeiro: 60 min
6- subida 2: 7 min
7- Cruzeiro; 90 min
8- descida: 6 min
9- trafego: 2 min
10- pouso: 2 min
11- taxi: 3 min
TOTAL.: 180min

Alfitude [ ft]

5000

1500

1000 /

500# i

‘ > Et
T3 4 5 6 7 g 9 10 11 e

Fig. 3.10: Perfil de missao tipo 2

As fracdes de peso correspondentes as etapas 1, 2, 3,4, 6, 8, 10 e 11 sdo obtidas
a partir de valores de tendéncias historicas sugeridas por Roskam 1984. Ja as fragdes de
peso correspondentes as etapas de cruzeiro (etapas 5 e 7) sdo calculadas pelas Equacdes
de Breguet (abaixo) apresentadas por Raymer (1992).
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Equacdo de Breguet:

(eq.3.5)

onde:
R = Alcance; [R]=[ft]
C = Consumo especifico de combustivel, calculado pela equagdo 3.6 abaixo;
V' = Velocidade. [V] = [ft/ 5]

A equagdo 3.6, apresentada por Raymer (1992), baseia-se em dados historicos

presentes na Tabela 3.7 para avides com motores a pistao, também retirada de Raymer
(1992).

V
C= Chhp W (eq36)
P

Tab. 3.7: Consumo especifico de combustivel para avides a hélice
Table 3.4 Propeller specific fuel consumption (Cm)

Propeller: C=Cyp,, V/(5501,)

Typical Cyp,, and 7, Cruise Loiter
Piston-prop (fixed pitch) 0.4/0.8 0.5/0.7
Piston-prop (variable pitch) 0.4/0.8 0.5/0.8
Turboprop 0.5/0.8 0.6/0.8

Sendo assim, para as etapas de cruzeiro. Tem-se:
Conp= 0,4;

", =0,8
Onde 7, ¢ a eficiéncia da hélice.

Logo, o consumo especifico fica:

Corzeiro=0,23 [0 "'1=6,3x 107 [s]

Tabela 3.8: Estimativas de dados geométricos e de desempenho tomadas pelos métodos
sugeridos em Raymer (1992)

simbolo valor observacao

Razdo de aérea molhada
(area molhada / area de S /S 4 Estimativa
referencia da asa) wet [ Dref

Razdo de Aspecto de 4rea ARy = AR / (Suel/Swr) | 7.4 /4=1,85

molhada
Eficiéncia aerodinidmica Estimativa
L/Dyix 15 v
Conhecido o valor da area da asa
e utilizando a estimativa de
Area molhada Swet 40 m? (Swet/Srer) tem-se uma estimativa

de Sy
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De posse do consumo especifico (Ceryzeiro), VOlta-se a equagdo 3.5 para o céalculo das
fragdes de peso:

Distancia da etapa 5:
Rs =180 nm = 1093703 ft

Ws/ Wy = exp[(-1093703%6,3 x 10°)/(250*15)]

Ws/ Wys=10,982

Distancia da etapa 7:
R7;=2070 nm = 1640555 ft

W7/ Ws=exp [( -1640555%6,3x10°/(250*15)]

W7 / Wg = 0,973

Assim, torna-se possivel listar as fragdes parciais de peso para cada etapa da missao:

Tabela 3.9: Fracdes parciais de peso para cada etapa da missao

Etapa (i) objetivo [(W:/ W;_1]
1 Aquecimento 0,998
2 Taxi 0,998
3 Decolagem 0,997
4 Subida 1 0,995
5 Navegacao 1 0,982
6 Subida 2 0,997
7 Navegacao 2 0,973
8 Descida 0,997
9 Trafego/Espera 0,996
10 Pouso 0,998
11 Taxi 0,998

Assim. A fragdo de peso total até uma etapa pode ser calculada pelo produtorio da
equagdo 3.7:

= — (eq.3.7)

Logo:

W]]/Wo = 0,928
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Utilizando os dados historicos e as equagdes apresentadas pode-se agora estimar
a fracdo de combustivel. Efetuando o produtdrio conforme descrito acima, a fragao total
de peso da missao pode ser calculada.

Como ndo esta previsto alijamento de carga para este tipo de aeronave, toda
massa perdida durante o voo ¢ devido a queima de combustivel. Assim sendo, a fragao
de combustivel deve ser igual a [1-(W,/W))]. Entretanto, existe uma parcela do total de
combustivel que ndo pode ser utilizada. Este combustivel remanescente deve-se ao fato
de que existe uma quantidade minima que deve ser deixada no tanque para que ndo haja
problemas na admissao do combustivel. Além disso, existe ainda uma certa quantidade
de combustivel preenchendo toda a linha até a admissao no motor. Tipicamente, esta
quantidade de combustivel retida gira em torno de 6% do total. Assim, a fracao total de
combustivel pode ser estimada como se segue:

We/Wo=1,06] 1-(W, IWy)] (eq.3.8)
ou seja:

Wy/ Wy=1,06][1-0,928]=0,076

Voltando a equagao 3.3 tem-se:

Wy =W, + W, 1/ L=V, W)~ (O, 1 Wy)] (eq33)

Sendo que, pela equacdo 3.4 e pelos dados da Tabela 3.6,
W, /W, =0,99.-5730%"
Substituindo o resultado acima na equagdo 3.3, encontra-se a equacdo 3.9:
W, I W, =[W.+W,]/[1-(0,076)—(0,99W,"**)] (eq.3.9)
Conforme detalhado abaixo, W. + W, = 170 Kgf, entdo:

W, /W, =[170]/[1—(0,093) ~ (0,99%,**)]

W, /W, =(170)/[0,907 — (0,99W,"*")] (eq.3.10)

Utilizando a equagdo 3.10 sera arbitrado um valor para Wy do lado direito da igualdade
(W, Estimado) e, entdo serd obtido um valor para W, do lado esquerdo. Os valores
calculados convergem segundo a Tabela abaixo:
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Tabela 3.10: Resultado do método interativo para calculo de Wy

W, estimado [Kgf] | W/W, | Wy calculado [Kgf]
700,000 0,549 474,867
474,867 0,569 502,241
502,241 0,566 498,033
498,033 0,566 498,659
498,659 0,566 498,565
498,565 0,566 498,579
498,579 0,566 498,577
498,577 0,566 498,577
498,577 0,566 498,577

Tabela 3.11: Dedugao de W, € Weysado
W= (Wo/Wo) W, = 282,21 kgf
Wi usado = (Wi/'Wo) Wy = 38,038 kgf (~ 52,7 L)

onde W usado © O peSO de combustivel utilizado na miss&o considerada.
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Capitulo 4
Projeto Preliminar

4.1- Relacio Empuxo-Peso (T/W)

O termo relagdo “empuxo-peso” € normalmente associado a motores a jato. Para
avides a hélice, o termo equivalente usado historicamente ¢ “Relagdo Peso-Poténcia”
(W/hp) que se refere a razao entre o peso da aeronave e a poténcia entregue pelo motor.

A relagdao (W/ hp) tem um sentido diferente de (7/W). Enquanto uma relagao
(7/W) alta indica um motor mais potente, em geral maior € com consumo mais alto, a
razdo (W/hp) alta indica um motor menor, com menos potencia comparado com o peso
da aeronave. O empuxo em um avido a hélice depende da eficiéncia da hélice (77,) que
exprime o quanto de energia que o motor entrega ¢ convertido em forca de propulsao
(empuxo).

n,=TV /P, (eq.4.1)

onde

. T¢aforca de tragdo produzida pela hélice (empuxo);
« V¢éavelocidade do avido e

« Py, ¢éapoténcia no eixo do motor.

Uma relagdo de equivaléncia entre (7/W) e (W/hp) pode ser escrita da seguinte forma:

550
row=| 20 ||
V W/ hp

ou

T _ 5507, hp
W_(—V j(W) (eq.4.2)

onde o termo 550 assume que V seja a velocidade em pés por segundo [ft/s].

A razdo (T/W) ndo ¢ constante. O peso da aeronave varia durante o voo enquanto
combustivel ¢ queimado. Além disso, a eficiéncia da hélice e a poténcia do motor
variam com a altitude.

Quando se fala em simplesmente em 7/W, refere-se a relagdo entre a tragao
desenvolvida pela hélice a poténcia maxima com velocidade zero e ao nivel do mar e o
peso maximo de decolagem.
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4.1.1 — Estimativa de T/W

Para estimar a razdo 7/W seré seguido o procedimento abaixo. Do equilibrio de
forgas em condigdes de cruzeiro pode-se escrever o seguinte:

D=T (eq.4.3)
L=W (eq.4.4)

Fig. 4.1: Sistema simplificado de forgas em voo de cruzeiro
Dividindo a equacao 4.3 pela eq. 4.4, encontra-se a equagdo 4.5:
(T/W)=(D/L)

ou

T 1
il = 4.5
( W )cruzeiro ( L j (eq )

Obs: Para o valor de L/D, a estimativa feita anteriormente é suficiente neste momento.
Logo, utilizando o valor de (L/D) estimado encontra-se T/W requerido para cruzeiro:
(T/ W) cruzeiro = 1/15 = 0,067

Para a decolagem, aplica-se a equacao 4.6 para encontrar a razao hp/w requerido:

(h_pj — I/cruzeiro [ 1 j[ VVcruzeiro ]( hpT—O j (eq46)
W T-0 550 ) 77;7 (L / D)cruzeim WT—O hpCruzeiro

(hp / W)r-0 = [250/(550*0,85)]*[0,067]*[0,936]*[1/0,75]

(hp/W) 1.0 = 0,058 hp/lb = 0,128 hp/Kg

Onde o sub-indice “T-O” refere-se a condi¢do de decolagem (7ake-off, em Inglés).
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4.1.2 — Carga Alar (W/S)

Assim como a razao (7/W), o termo (W/S) refere-se normalmente a carga alar no
peso maximo de decolagem, Wo. Entretanto pode se referir a outras condigdes do voo.
A carga alar afeta varios parametros de desempenho. Freqiientemente ¢ usada como
parametro inicial para o calculo da area da asa tendo, portanto, efeito no arrasto e na
velocidade de stall.

Lmax max

W=L=gq,,SC,, . = GJ V?SC,

Logo,

WS = Gj Ve, . (eq.4.7)

onde:

. S ¢éaarea da forma plana da asa;
« W ¢ o peso maximo da aeronave;
o Véavelocidade;

. p ¢ amassa especifica do ar.

Raymer (1992), apresenta a Tabela 4.1 com valores tipicos de W/S para varias
categorias de aeronaves.

Tab. 4.1: Tendéncia historica para carga ala em diversas categorias

Historical trends Typical takeoff W/S (lb/ft?)
Sailplane 6
Homebuilt 11
General aviation—single engine 17
General aviation—twin engine 26
Twin turboprop 40
Jet trainer 50
Jet fighter 70
Jet transport/bomber 120

Convertendo em unidades SI, para a categoria Homebuilt W/S = 53,7 Kg/m’.
Este valor pode ser usado para fins de comparagdo posteriormente. A idéia no
procedimento acima ¢ otimizar a carga alar para a velocidade de stall, visto que esta ¢
limitada por regulamento e influencia diretamente a distdncia de pouso que € outro
pardmetro de importincia no projeto e ndo permite grandes variagdes. Entretanto, a
carga alar pode ser calculada para outras condi¢des como voo em cruzeiro, distancia de
decolagem, desempenho em manobras, etc.

Logo, com o intuito de garantir caracteristicas seguras em fases de voo a baixa
velocidade, especialmente no pouso, escolhe inicialmente o valor para a carga alar entre
40 e 50 Kg/m”.

Sendo assim, define-se:
Wy/S =46 Kg/m’.
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Adicionalmente, na tentativa de limitar as dimensdes fisicas da aeronave, o peso
maximo de decolagem (W)) considerado serd fixado em 450 Kg.

4.2 — Calculo preliminar da geometria da asa

A partir dos dados de perfis conhecidos assim como de aeronaves semelhantes,
estima-se alcancar uma asa com Coeficiente de Sustentagdo Global maximo (Cpuy)

entre 1,2 ¢ 1,6.

A velocidade de “stall” sem flaps deve ser no maximo, por forca de
regulamento, Vg = 45 kt = 23,15 m/s. Uma vez que o valor da carga alar também ja foi

determinada, calcula-se 0 Cpmix:

Cc, = 2(W0—/S) (eq.4.8)

CLmdx = 1338

Para a estimativa da area da asa, multiplica-se W) pela carga alar:

S=W,/[Wy/S] = 9,75 m*

onde:

o Wy é o peso maximo de decolagem;
« V¢ avelocidade de “stall” sem “flaps”: Vy= 23,15 m/s = 83,34 Km/H;
. psu € amassa especifica do ar ao nivel do mar na atmosfera padrao

Esta estimativa, juntamente com a tentativa de achar valores para os pardmetros da
geometria da asa que tenha a possibilidade de proporcionar uma distribuigdo de
sustentacdo proxima da eliptica pelo grafico abaixo (RAYMER, 1992) implica no
calculo dos seguintes valores.

RAYMER 1977 TOMAHAWK NACA 921
1.0 \
0.8 \
cim UNTWISTED WING PLANFORMS
- WITH APPROXIMATELY ELLIPTICAL
LIFT DISTRIBUTION
S o6
: \
= JTz
=
% x:g N\ STARSHIP
~ 04
0.2
0
—40
QUARTER CHORD SWEEP-DEGREES
Fig. 4.23 [Effect of sweep on desired taper ratio.

Fig. 4.1: Grafico: 4.4x A (RAYMER, 1992)
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Escolhendo os valores para a razdo de afilamento 4 e para a razdo de aspecto,
calcula-se os parametros geométricos restantes da asa como se segue:

. 14=0,56
« AR=7)5

Tendo sido definidos os valores de Crr S, A € AR, calcula-se b, C,e C;.

2
AR = E — b=+S-A4R (€q.4.9)
b=28,55m
S=c(1+A)(b/2) (€q.4.10)

¢ =28 /[b(1+ )]

¢, =1,46m
¢, =0,56-1,46=0,821m

4.2.1 — Geometria de referéncia da forma plana da asa

A Tabela 4.2 resume as caracteristicas geométricas da asa encontradas por meio
dos calculos das se¢oes anteriores.

Tab. 4.2: Parametros geométricos da asa

ATCA A A S reees S= 9,75m2
Envergadura total:..........ccoviiiiiiiiiieeeeee e b=28,55m
Razio de AfIlamento:........coovveueiiiiieiiiiieieeieeee et A=0,56
Angulo de enflechamento(C/4):.....cuiieuiieeiiieeieeeee e Aes=2,2°
Angulo de enflechamento (LE):............cooveiueveeeeeeeeeeereeeeeeeeneen. Arg =433
ANGUIO de dIdIO: ... I'=2,6°
Corda aerodindmica MEdIA:......ccouvvvivveiiiiviiiiiiiieee e MAC=1,17Tm
Corda geomeétrica MEdIa:........cccuieeeiiieriiieeciie e e MGC=1,15m
Corda Na 1a1Z da @SA%.....uueiiiiiiiiiieeieeieee e C,=1,46m
Corda na ponta da @Sa:.........cceeevieeriieeiieeeiiee e eeeeeeeieeeevee e C,=0,821Im
EStacao da mac:........ccocveieiiiiiciie e mae = 1,479m
RazA0 de ASPECLO: ....veeiieiiieiieee et AR=1.5
onde:

. Para asa trapezoidal, a 4rea S = (C, + C))(b/2) ou S = C(1+ 1)(b/2)
. L=Ct/Cr

. MAC = (2/3)C,[ (1+ A+ 22)/(1+ )]

« Ymac= (GO 1+222)/(1+ )]

. Razdo de Aspecto (4R) = b/ S

. tanA; g = tanA. .+ {(1— /1) / [AR(1+ /1)]}

. Para asa trapezoidal: C(y) = C,[1-(2y/b)(1- 1)]
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A Figura 4.2 mostra o esbog¢o da asa com a configuracio calculada.

1,469m
0,821m

8,55m
Fig.4.2: Esboco da forma plana da asa
Em seguida, calculam-se os valores dos Coeficientes de Sustentacdo global
requeridos para varias velocidade de voo. Os resultados sdo apresentados pela

Tabela4.4.

Tab.4.4: Valores alvo para o coeficiente de sustentacao da aeronave completa para os
varios regimes de voo

V [Ki] V [m/s] C.

30,0 15,43 3,088
35,0 18,01 2,269
40,0 20,58 1,737
45,0 23,15 1,378
50,0 25,72 1,112
55,0 28,29 0,919
60,0 30,87 0,772
65,0 33,44 0,658
70,0 36,01 0,567
75,0 38,58 0,494
80,0 41,16 0,434
85,0 43,73 0,385
90,0 46,30 0,343
95,0 48,87 0,308
100,0 51,44 0,278
105,0 54,02 0,252
110,0 56,59 0,230
115,0 59,16 0,210
120,0 61,73 0,193
125,0 64,31 0,178
130,0 66,88 0,164
135,0 69,45 0,152
140,0 72,02 0,142
145,0 74,59 0,132
150,0 77,17 0,124
155,0 79,74 0,116
160,0 82,31 0,109
165,0 84,88 0,102
170,0 87,46 0,096
175,0 90,03 0,091
180,0 92,60 0,086
185,0 95,17 0,081
190,0 97,74 0,077
195,0 100,32 0,073
200,0 102,89 0,069
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4.2.1.1 — Numero de Reynolds (R.)

Abaixo, sdo calculados os numeros de Reynolds para varias estagdes da asa e para
varias velocidades. A Tabela 4.3 lista os resultados.

R = Pss VD

y7,
onde:
.« pssz ¢ a massa especifica do ar, tal que py =1,224859 Kg/m’;
- péaviscosidade do ar, tal que x = 1,789x10” Ns/m’;
* D ¢ adimensdo caracteristica do corpo, tal que D =c(y).
* o subscrito “SSL” refere-se ao nivel do mar na atmosfera padrao.

Tab. 4.3: Numeros de Reynolds para se¢des da semi-asa em diferentes faixas de
velocidades

v
V[Kt] | [m/s] Re1 Re2 Re3 Re4 Re5 Re6 Re7 Re8 Re9 Re10

35,0 |18,01.730.810|1.651.913|1.571.783|1.491.653|1.412.756|1.332.625|1.253.728]1.050.321|1.093.468(1.014.570

50 |25,72]|2.472.372|2.359.671]|2.245.210|2.130.748|2.018.047|1.903.586|1.790.885/1.500.328|1.561.962|1.449.261

120,0 | 61,7 [5.934.207|5.663.702|5.388.970|5.114.238|4.843.733|4.569.001|4.298.496|3.601.100|3.749.033(3.478.527

180,0 | 92,6 |8.901.311|8.495.553|8.083.455|7.671.358,7.265.600|6.853.502|6.447.744(5.401.650|5.623.549]5.217.791

200,0 [102,919.890.345(9.439.503/8.981.617|8.523.731|8.072.889|7.615.002|7.164.160[6.001.833|6.248.388(5.797.546

c(y) [m]|1,469| 1,404 1,340 1,275 1,210 1,146 1,081 1,017 0,852 0,887 0,823

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

y
[%(b/2)]

4.3 Estudo das propor¢oes externas

Nesta se¢do serd conduzido oprocedimento de calculo com o objetivo de estimar
as dimensdes externas do avido.

4.3.1 — Estimativa do comprimento da aeronave

Este célculo sera feito utilizando o procedimento proposto por Raymer (1992)

segundo a Tabela 4.5. Esta Tabela apresenta a equacao 4.11 e lista os pardmetros “a” e
“C” para o célculo do comprimento da aeronave por meio desta equagao.

L, =aWy (eq.4.11)

onde L¢é o comprimento da aeronave.
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Tab. 4.5: Valores estatisticos para as constantes a ¢ C. (Raymer,1992)

Length=aW§ a C
Sailplane—unpowered 0.86 0.48
Sailplane—powered 0.71 0.48
Homebuilt—metal/wood 3.68 0.23
Homebuilt—composite 3.50 0.23
General aviation—single engine 4.37 0.23
General aviation—twin engine 0.86 0.42
Agricultural aircraft 4.04 0.23
Twin turboprop 0.37 0.51
Flying boat 1.05 0.40
Jet trainer 0.79 0.41
Jet fighter 0.93 0.39
Military cargo/bomber 0.23 0.50
Jet transport 0.67 0.43

Fuselage length vs W,

Para a categoria “Homebuilt - composite”, verifica-se:

a =3,50
e
C=0,23

Tal que [Wy] =[Ib].
Logo,
L, = 3,5-992%%

Ly=17,11 ft=5,22m

Para fins de estimativa, o comprimento L, adotado sera

sz 5,5 m
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4.3.2 Calculo estimativo da geometria das superficies da cauda e de controle

Nesta secdo serd calculada a geometria estimativa das superficies da cauda
através dos “Coeficientes de Volume”, definidos mais a frente.

4.3.2.1 Geometria da cauda

Selegio da configuragio da cauda

L.k

Fy

Empenagem Vertical Empenagem horizontal

Cosficients deviliame Selecionar posigio da empenagem horizontal

@ Selecionar Coeficiente de volume

Brago de alavanca

! Determinar o melhor brago de alavanca

Determinagio da area plana

! Determinagio da area plana

Selecio dos perfis

-

h A

-

-

s

Selecio dos pexfis

i L Determinagio dos dngulos de enflechamento e diedro

Determinacio das razdes de aspecto e de
afilamento (AR A). e Angulo de J\,L
enflechamento (i\) Determinagdo das razdes de aspecto (AR} e do

i L afilamento iL

;\ngulu de incidéncia

Calcular ;\ngulu de incidéncia

Iy g

Caleular b, MAC, C. C; Caleular b, MAC, G, O

Checar caracteristicas de

Checar parametros para recuperagio

de parafuso

I Otimizacio I

Fig.4.3: fluxograma para estimativa da geometria da cauda

Nio

A Figura 4.3 acima apresenta um fluxograma com os passos para o calculo estimativo
da gemetria tanto da empenagem horizontal, quanto da empenagem vertical.
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4.3.2.1.1 - Coeficientes de volume

A funcdo das superficies da cauda ¢, prioritariamente, contrabalangar os
momentos produzidos pela asa e pela aeronave como um todo. Sendo assim, ¢ esperado
que haja uma relacao entre a area da asa e a area da cauda (seja vertical ou horizontal).
Entretanto, os momentos restauradores dependem da distancia (ou brago) entre as duas.
A forga devido a sustentacdo da cauda ¢ proporcional a area desta, entdo a efetividade
da cauda ¢ proporcional a sua area vezes o braco de alavanca. Este produto tem unidade
de volume, dai vem o nome “coeficientes de volume” que sdo definidos nas equagdes
abaixo (RAYMER,1992).

L,S
¢,y = (eq.4.12)
bWSW
LS
Cpyp = L (eq 4.13)
CWSW
onde:
- cyr € cpr sdao os coeficientes de volume para a empenagem vertical e horizontal
respectivamente;

- Lyr e Lgr sdo, respectivamente, as distancias dos centros aerodindmicos da
empenagem vertical e horizontal em relag@o ao centro aerodinamico da asa ;

- C,, ¢ acorda média aerodinamica da asa (C,, = MAC).

A Figura 4.4 mostra os parametros geométricos para o calculo dos coeficiente de
volume.

TAIL VOLUME COEFFICIENT METHOD

f— L _T_ Lht ———

pagl | _
<1\ [ X :

A\

Sw = WING AREA

bw = WING SPAN

Cw = WING MEAN CHORD

Lvt ——b

Fig.4.4: Bracos de alavanca e areas de referéncia para dimensionamento estimativo das
superficies. (Retirado da Referéncia 4)

Raymer (1992) apresenta na Tabela 4.6 abaixo valores tipicos para os coeficientes de
volume das superficies da cauda.

37



Tab. 4.6: Coeficientes de volume da cauda

4.3.2.1.2- Areas da cauda

Typical values
Horizontal ¢y Vertical cpr
Sailplane 0.50 0.02
Homebuilt 0.50 0.04
General aviation-—single engine 0.70 0.04
General aviation—twin engine 0.80 0.07
Agricultural 0.50 0.04
Twin turboprop 0.90 0.08
Flying boat 0.70 0.06
Jet trainer 0.70 0.06
Jet fighter 0.40 0.07
Military cargo/bomber 1.00 0.08
Jet transport 1.00 0.09

As equagoes 4.14 e 4.15, a seguir, explicitam as areas das superficies da cauda a

partir das equacoes 4.12 e 4.13 acima.

S, = CVTfWSW
vr

S, = cHTfWSW
Hr

onde:
coeficiente de volume da empenagem horizontal ¢ Cyr = 0,5;

. coeficiente de volume da empenagem vertical ¢ Cyr=0,04;

. envergadura da asa é b, = 8,55m;

- AreadaasaésS, = 9,75m2;

« Corda média da asa é CW =1,177m;

. Brago em relacdo a empenagem horizontal ¢ Lyr=55% L¢ = 3,0m;
« Braco em relacao a vertical é Lyt = 3,5m;

«  Syr=1[0,04*8,55%9,75]/3,5;

«  Sur=1[0,5*1,18%9,75]/3.0;

Logo,

(eq.4.14)

(eq.4.15)

SVT=1m2

Syr=2,08m>
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4.3.2.1.3 - Determinacao de AR, A, A, e Ay e calculo da de C,, C,, MAC e b
Abaixo, determina-se os parametros restantes:

Empenagem horizontal:
4=0,6
AR = 5,18 = (b*/S.);
Entao,

b=3,28m;
C-=0,79m
C,=0,479m
ALE = 4,340
MAC=041m

Empenagem vertical:
A=0,47
AR =3
Logo,

Cr=1,107m
Ct=0,517m
by=h=1.24m
S=1,0lm’
ALE = 31,30

4.3.2.2 Calculo estimativo da geometria dos ailerons e flaps

A estimativa dos percentuais da corda e da envergadura das superficies dos
ailerons sera feita em funcdo do grafico apresentado por Raymer (1992) mostrado na
Figura 4.5 abaixo:

1.0 r

TOTAL
AILERON SPAN

WING SPAN

0 A i i i A A i i 1 1 1 I

g0 a2 .14 16 8 20 .22 24 26 .28 .30 .32 34

AILERON CHORD
After Ref. 12 WING CHORD
Fig. 4.5: Tendéncia historica das proporg¢des das superficies dos ailerons
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Por razdes de eficiéncia e construtivas sera adotada uma superficie de controle
do tipo “Flaperon”. Neste tipo de dispositivo, a superficie do aileron atua também como
flap ao se defletir juntamente com o flap, porém mantém sua func¢ao de aileron na
posicdo defletida. Além disso, serd usada uma tinica superficie para atuar como flaperon
de forma que esta sera constituida de um unico painel ocupando grande percentual da
envergadura da asa.

As superficies de controle normalmente mantém o percentual da corda constante
ao longo da envergadura. Embora esta medida crie algum inconveniente no projeto
estrutural, a sua ado¢do serd mantida. O flaperon ocupara 70% envergadura da asa,
sendo um dispositivo duplo elemento com o aileron possuindo 15% da corda e a corda
total do flap 20% da corda da asa.

4.4 Esboco inicial

O esbogo seguinte, mostrado na Figura 4.5, representa as intengdes iniciais de projeto
considerando os calculos feitos até o momento.

Fig. 4.6: Esbogo inicial em “Trés vistas” .
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4.5 Detalhamento de Pesos.

Nesta secdo sera conduzida a sequéncia de calculos cujo objetivo ¢ estimar e
contabilizar o peso de cada item que compde o peso total do avido.

4.5.1 - Peso Maximo de Decolagem

Da equacgdo 3.1, transcrita abaixo, os termos W,, W, e Wy sdo facilmente
determinados.

VK):VK+WP+W;‘+VV¢3

tal que
W, - 2 tripulantes de 80K g cada:.........cccoeviiiiiiiniieiiieeieeeeeee, 160K gf;
Wy - 90 Litros de AVGAS 100LL:......ccooeoiiiniiiiniicieenieiecnees 64,9K gf;
W, - Capacidade de carga no bagageiro(Wpp):.....cccoeverieveveieniencnnene 10K gf;

4.5.1.1 — Peso Vazio (Maximo permissivel)
O termo faltante ¢ o do peso vazio (W,), que ¢ estimado como se segue.

W, =W, ~We+W, +W,) (eq.4.16)
W, =450 — (160 + 10 + 64,9)

We max = 215,1 Kgf

Ou seja, este valor encontrado para W, ¢ o maximo que ele pode chegar sem que seja
ultrapassado o peso maximo de decolagem estipulado (W, =450 Kg).

4.5.1.1.1 — Peso de célula

Para investigar melhor o peso vazio (W.), este serd decomposto pelas
contribuicdes da célula (W si,), do grupo moto-propulsor (Weyp) € equipamentos
(W avisnicos + equipamentos)- Para os propositos deste projeto considera-se o peso de célula
aquele referente a toda a estrutura da aeronave sem motor ou outros equipamentos, tais
como avidnicos ou para-quedas de emergéncia. As equagdes 4.17 e 4.18, abaixo
expressam o descrito acima.

VVe = VVcélula + WGMP + I/Vaviénicos+equipamentus (eq4 1 7)
chélula = VV;‘ - (WGMP + W;viéliicos+equzpamentos ) (eq4 1 8)

Para o peso do motor e hélice, lista-se os dados abaixo:

Motores de referéncia:
Rotax 912S  (100Hp)max: 64Kgf (1,56 HP/Kg}; 20L/H @75%rpm
Jabiru 2200 (85Hp) max: 63Kgf (1,35 HP/Kg}; 15L/H @75%rpm
Jabiru 3300 (120Hp) max: 80Kgf (1,5 HP/Kg}  26L/H @75%rpm
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Para o peso do conjunto da hélice pode-se considerar um peso médio 5 Kgf para
hélices em material composto normalmente utilizadas em avides desta classe. Sendo
assim, o peso do GMP (motor + hélice), Wgwmp, considerando como motor de escolha o
modelo Rotax 9128, fica:

Waomp = 64 Kgf

Para o peso de avidnicos e equipamentos, verifica-se:

AVIONICOS ..ttt ettt ettt ettt ettt sttt 4K gf;
Para-quedas balistico (BRS):.....ccooviiiieiieieieeeeeee 15Kgf
Entao,

W(aviénicos + equip) — 19Kgf

Logo, pela equacao 4.18, transcrita abaixo, econtra-se:

/4

célula

= I/Ve - (WGMP + I/Vaviénicos+equiparrtentus)

W eeuia = 215,1 — (64+19)

Peso permissivel para a estrutura (célula):

Wcélulu: 132,1 Kgf

4.5.1.2 — Resumo dos calculos de Peso Vazio
As Tabelas abaixo resumem os calculos feitos acima de forma esquematica.

Tabela 4.6: Calculo de We permitido

We=Wo—We+ W, + Wy)
W, 160 | Kgf
W, 10 Kef
W, 649 | Kef
W, 450 | Kgf
W, | 2151 | Kgf

Tabela 4.7: Calculo de W siuia
Wcélula = We _ [WGMP + W(aviénicos + equip) ]

W, 2151 | Kgf
W,gmp 64 Kgf
Wequip 19 Kgf
W étuta | 132,1 | Kegf
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Tabela 4.8: Composicao de V)

WO = Wc + Wp + VVf'+ [Wcélula + WGMP + W(aviénicos +equipamentos)]
W, 160 | Kef
W, 10 | Kgf
W, 64,9 | Kef
Wequip 19 Kgf
Wl 132,1 | Kef
Wo | 450 | Kegf

4.5.2 — Peso da estrutura (W)

O peso vazio (W,) ¢é constituido pelo peso da estrutura somado ao peso dos
equipamentos instalados nela como o grupo moto-propulsor (motor e hélice),
instrumentos de voo, assentos, entre outros. O peso total destes equipamentos € facil de
ser contabilizado pelo peso individual de cada uma deles, pois usualmente sdo
conhecidos ou podem ser facilmente verificados.

O peso da célula (estrutura) ¢ composto pelo peso da fuselagem, asas,
empenagem, trem de pouso, sistema de controle de voo e outros elementos estruturais
secundarios. Este ¢ mais dificil de ser calculado nas fases iniciais de projeto, pois ainda
ndo foram construidos. Além de disso seu peso final sera afetado por diversos fatores
como escolha de materiais, processos de fabricacdo e, principalmente, os esfor¢os
mecanicos impostos a estes elementos e que ainda ndo foram calculados. Entretanto,
para que a estimativa de peso feita anteriormente seja valida, isto ¢, ndo se afaste muito
do peso final real da aeronave exigindo muitos ajustes nos calculos, ¢ interessante que
se lance mao de algum método para o detalhamento da estimativa de peso da célula.

Um método mais refinado de estimativa estatistica das estruturas que compdes a
aeronave ¢ outros subsistemas aplica equagdes estatisticas baseadas em analises de
regressdo. Tais equagdes sdo representativas de grupos tipicos de aeronaves tais como
aviodes de caga e ataque tatico, carga e transporte ¢ avides da aviagcdo geral (RAYMER,
1992). As equacdes de pesos para aviacdo geral, retiradas de Raymer (1992), serdo
usadas como se segue.

Asa (Wying):

0,6 -0,3
— O, 365;/’758W;~)’0035 ( A j q0,006210,04 (Mj (NZ W'dg )0,49 (eq.4. 19)

W 2
cos“ A cosA

wing

Empenagem horizontal (Wpy):

100-¢/¢) (4 "
Wyyr = 0,016(N, W, )" g™ 0S| ——— (—2) 4,%% (eq.4.20)
cosA,, cos” A
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Empenagem vertical(Wyr)

-0,49 0,357
H 100-¢/¢
W,, =0,073| 1+0,2—L |(N, W, )7 ¢"'%S, "7 | ——— 20039
. ( H, J( W) ™4 S cos A, cos’ A, "
(eq.4.21)
Fuselagem(Wyys):
W, =0,0528 " (N, W, )" LWL/ DY ™" ¢"* +W (eq.4.22)
Trem de pouso principal(WwmLg):
W,,c =0,095(NW)*" (L, /12)**” (eq.4.23)
Trem de pouso direcional, “triquilha”(Wxic):
Wy =0,125(N W) (L, /12)"% (eq.4.24)
Sistema de controle de voo (Wgcs):
Wﬁ:s =, 053L1,5363V(l)/,371 (NZde %107 )0,80 (eq.4.25)
Avibnicos:
W sionicos = 2,1 TTW 7 (eq.4.26)
Acessorios:
W, =0,0582W,, —65 (eq.4.27)
onde:

Wy é o peso de combustivel nas asas;

Nz € o fator de carga limite estrutural (Nz=1,5 fator de carga maximo);
W4 € 0 peso maximo de projeto;

Sr¢é a drea molhada da fuselagem [ft];

L, ¢ o comprimento da cauda: de 0,25MAC,s, até 0,25MAC auda;

Wress € 0 aumento de peso devido a pressurizacdo. Nesse caso, Wress=0
N; ¢ o fator de carga de pouso maximo estrutural (=1,5Npouso max);

Wi ¢é o peso de pouso;

L, ¢ o comprimento do trem de pouso principal;

L, é o comprimento do trem de pouso direcional.
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As equagdes acima sao representativas de aeronaves da aviacdo geral de
construcao tradicional empregando na maioria das vezes aluminio e suas ligas em quase
toda a estrutura. Para aeronaves fabricadas em estrutura composta, em especial plastico
reforcado com fibra, ¢ aplicado um fator de corre¢do as equacdes acima resultando na
Tabela abaixo. Da mesma forma ¢ feita uma correcao para as caracteristicas de peso dos
instrumentos e acessorios utilizados atualmente. A Tabela 4.9 lista o peso de cada
componente individualmente.

Tab. 4.9: Detalhamento de pesos

Item simbolo peso[Kg]

Tripulagdo w. 160,0

Asas W ying 50,0
Empenagem horizontal W, 4,0
Acessorios Wae 5,0
Bergo do motor W berco 2,0
Motor W motor 64,0

Carga paga W, 10,0
Avibnicos W visnicos 4,0
Fuselagem Wi 50,0
Hélice Wl 5,0
Combustivel wf 64,9
Para-quedas balistico Wars 13,2
Empenagem vertical W, 5,0
Sistema de controle de vbo Wrcs 3,0
Trem de pouso direcional Whiig 6,0
Trem de pouso principal Wure 10,0
Total 456,1

4.6 — Aerodinamica
4.6.1 — Selecao de perfis da asa

A selecdo dos perfis da asa ¢ etapa crucial do projeto visto que estes
influenciardo de forma determinante o comportamento da aeronave assim como seu
desempenho.

Uma selecdo minuciosa e otimizada requer uma andlise longa e complexa das
caracteristicas dos perfis disponiveis com o uso de ferramentas especificas para a
realizagdo destas analises e que ndo disponiveis no momento. A outra opgao € a criacdo
de um perfil novo que atenda os requisitos, entretanto esta op¢ao estd fora de cogitacao
para este trabalho.

Para este trabalho serd feita uma selecao manual, ou seja, uma comparagao entre
as principais caracteristicas de um numero limitado de perfis sem a utilizagdo de
ferramentas computacionais.

Para a selecdo, serdo levados em consideracdo os seguintes critérios:

1- Disponibilidade de dados experimentais do perfil;
2- Coeficiente de sustentagdo maximo (Cimsx);
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3-
4-
5.
6-
7.

Comportamento da curva C x a;
Comportamento da curva C, x Cd;
Relacao (C;/Cd) maxima;

Coeficiente de arrasto minimo (Cgmin);
Menor coeficiente de momento (C).

Os perfis das Tabelas 4.10 e 4.11 foram listados inicialmente para uma avaliacdo
superficial com o intuito de relacionar um pequeno nimero de candidatos para uma
analise mais cuidadosa. Para realizar a selecdo serdo necessarios os seguintes valores,
alguns dos quais ja calculados anteriormente e repetidos abaixo:

1- Peso médio em cruzeiro:
W =W, +W,)/2 (€q.4.28)
Wavg = 426Kg

onde: - W;¢€ o peso no inicio do cruzeiro;
- W€ o peso no final do cruzeiro;
- Wavg € 0 peso médio.

2-

Calculo de qual deve ser o coeficiente de sustentacdo ideal, ou seja,
aquele para o qual o coeficiente de arrasto ¢ minimo em cruzeiro do
avido completo:

Cre =2Way | pVZS (€q.4.29)

Cr.=0,09

Calculo do coeficiente de sustentacdo ideal (Cy.y) da asa sem a
contribuicdo da fuselagem e outras superficies:

Crew=Cr. /0,95 (eq.4.30)

Crew = 0,095

Calculo do coeficiente de sustentagdo ideal (Cy;) do perfil:

Ci=Crc/0,9 (eq.4.31)

C; =0,105

Calculo do coeficiente de sustentacdo maximo total (Cpmsx):

Crmax = [2(Wy /S)] ] [p(Vs)] (€q.432)
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CLmdx = 1938

6- Calculo do coeficiente de sustentacdo maximo da asa sem a contribuicao
da fuselagem (Cpmaxw):
Crmixw = Crmax /0,95 (€q.4.33)
Clmaen = 1,45 |
7- Célculo do coeficiente de sustentacdo maximo do perfil (Ciyay):

Cimax = Crmaxw /099 (€q.4.34)
Clmdx =1 ,6 |

8- Identificar, nas Tabelas seguintes, os perfis que atendam ao Cj; (item 4) e

Cimax (item 7) para serem avaliados.
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Tab.4.10: Relagdo de perfis e dados com Re = 3,0x10° e (t/c)e (0,12;0,15]

Caracteristica de

Origem Perfil Cimax | 0cimal®] | Camin | Cicamin(Ci) | @ca min[°] | @=0[°] | (C/Cimax | Ocrcamax [°] Cio wstall”
NACA:
63,-215 1,45 14 ,0057 0,2 1° -1,5° 95 4.5 -0,03 abrupto
63,-415 1,55 14 ,0055 0,4 0,5° -2,8° 120 4 -0,07 moderado
63,-615 1,57 13 ,0055 0,6 0,5° -3,5 133 4.5 -0,11 moderado
64,215 13 15 10055 0.2 1 15 129 2.7 20,03 moderado
64,-415 1,5 14 ,0057 0,4 1 -3 120 4.5 -0,07 suave
65,-215 1,3 16 ,005 0,2 4 -1,5 120 4 -0,03 moderado
65,-415 1,35 16 ,005 0,35 1 -3 140 4 -0,06 moderado
65,-415 a=0,5 1,4 16 ,005 0,5 1,5 -2,5 141 5,7 -0,05 suave
66,-015 13 16 10045 0 0 0 80 35 0.0 abrupto
66,-215 1,35 17 ,0045 0,2 1 -1,5 111 4 -0,03 moderado
66,-415 1,36 18 ,0045 0,4 -0,5 -2,5 150 4 -0,07 abrupto
NASA:
NLF(1)0215F 1.58 112 | 0052 0,65 0.0 358 161 4 20,16 Suave’
NLF(1)0115 1,6 15 ,005 0,1 0,0 -2,5 100 2,5 -0,05 moderado
NLF 1015 1,45 15 ,006 0,2 -0,5 -2,7 94 3,7 -0,06 suave
NLF,414 1,60 17,5 ,0046 0,21 -2,7 -4,2 120 2.5 -0,07 suave
LS(1)-0413 GA(W)2 1,7 17 ,006 0,37 -1,2 -4,2 120 1,0 -0,10 suave
HSNLF0213 1,55 17 ,0055 0,02 -0,9 -0,9 81 6,8 -0,004 moderado
F.X.Wortmann:
FX 38-153 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
FX 60-157 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
FX 61-147 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
FX62K153/20 1,52 14,9 006 0.5 0,5 -4 33 45 20,15 suave"
FX 62K 131 1,46 15 ,005 0,5 0,0 -5 131 3 -0,12 suave
FX 63-120 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
Outros: 74-130 WP2 MOD N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
RAF 6 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
HQ 3.0/15 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
Dornier A-5 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
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Tab.4.11: Relagdo de perfis e dados com Re = 3,0x106 e (t/c)e [0,10;0,12]

Origem Perfil Cimax [°] | Gcimax | Camin | Ci_camin (Ci) | @ca min [°] | @=0[°] | (CVCimax | Ocrcamax[°] Cino Carait:tr_élslt’l,ca de
NACA:
63A-010 1,1 10,5 ,0045 0,0 0 0 79 9,5 0,00 abrupto
63A-210 1,33 12 ,0042 0,2 1 -1 90 7 -0,04 abrupto
63,-012 1,4 13 ,0043 0,00 0 0 90 9 0,00 abrupto
63,212 1.55 14| L0045 0,24 0 0 100 3 20,04 moderado
63,-412 1,58 14 ,0055 0,40 1 -1,5 120 3 -0,08 moderado
64A-010 1,2 12 ,004 0,0 0 0 82 8 0,00 abrupto
64-110 1,29 11 ,0040 0,1 0,5 -1 -0,02 abrupto
64A-210 1,42 12 ,0045 0,2 -3,5 -2 95 3 -0,04 abrupto
64,-012 145 15 0045 0,0 0 0 77 8 0,00 abrupto
64,-112 1,5 15 ,005 0,1 0 -1 86 9 -0,02 abrupto
64,-212 1,53 15 ,0047 0,2 0,5 -0,5 92 2,5 -0,025 moderado
64,-412 1,55 14 ,0045 0,4 1 -3 100 2.5 -0,075 moderado
65-410 1,42 12 ,0038 0,4 2 -2,2 137 2.5 -0,06 abrupto
65,012 1.1 14 004 0,0 0 0 63 2 0,0 abrupto
65-212 1,4 14 ,005 0,2 1 -1 89 2 -0,04 abrupto
65,-212 a=0,6 1,4 14 ,0045 0,25 1 -2 118 4 -0,05 abrupto
65,-412 1,5 14 0,047 0,4 1 -3 140 3 -0,06 abrupto
66-012 13 13 0,004 0,0 0 0 44 2 0,0 abrupto
66-212 13 13 0,004 0.2 0.5 1 100 2.5 20,03 abrupto
NASA:
64-012 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
RC10-64C N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
A-03 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
F X Wortmann
FX 79-L100 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
FX-79-L-120 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
FX-80-080 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
Outros:
HQ 3.0/15 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
Dornier A-5 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
RAE (NPL)5213 N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D N/D
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De fato, o primeiro critério apresentado para a sele¢do eliminaria boa parte dos
perfis listados acima. Dados experimentais ndo sdo facilmente encontrados em meios de
dominio publico exceto uma grande variedade de perfis NACA cujos dados podem ser
encontrados em diversas publicacdes oficiais.

Muitos dos perfis selecionados acima foram simulados utilizando o cddigo xfoil.
Entretanto ao comparar estes resultados com aqueles cujos perfis possuem dados
experimentais disponiveis, verificou-se que para altos valores de Reynolds e, em
especial, para angulos de ataque que se aproximavam da regido do stall os resultados da
simulacao com o xfoil ndo sdo confiaveis. Sendo assim, os perfis cujos dados confiaveis
ndo foram encontrados aparecem com o indicador “N/D” em seus parametros, que
significa “Nao Disponivel”.

A intencdo inicial era utilizar dois perfis, um para a raiz € uma para a ponta da
asa com o objetivo de melhorar o desempenho aerodinamico. Entretanto, diante da
impossibilidade de verificar as reais caracteristicas dos perfis gerados pela interpolacao
destes dois selecionados decidiu-se pela utilizagdo apenas um perfil cujas caracteristicas
sejam conhecidas e cuja utilizacdo ndo interfira negativamente no desempenho
desejado.

Os perfis que atendem ou se aproximam dos requisitos de Ciysx (item 7) e de Cy;
(item 4) sdo os seguintes: NACA 63,-212; NACA 63;- 412, NACA 64,-112, NACA
641- 212, 64,-412, 65,-412, 63,-215, 63,-415, 63,-615, 64,-415, 66,-215,
NLF(1)0215F, FX62K153/20 e FX 62K 131, NLF414F, HSNLF0213, LS(1)-0413
GA(W)2.

A Tabela 4.12 lista estes perfis em ordem crescente de Cdn, € apresentam
algumas de suas principais caracteristicas. A Figura 4.6, abaixo, mostra uma
comparag¢do da polar de arrasto de alguns destes perfis.

Tab.4.12: Perfis da lista acima por ordem crescente de Cdpin:

Caract
eristic
Cima C in | Ocd min | OL= C/Clmax | O A =
Perfil [lgz]ax Ot max Cd i l(_é‘z?';vm CE]; ]mm [LO ]0 ( v d)max (ClE%:]l)max CmO ado
li “Stall”
63,-212 1,55 14 ,0045 0,24 0,0 0,0 100 3,0 -0,040 M‘(’i‘j)em
64,412 155 14 0045 0.4 L0 | 30 100 2,5 -0,075 mOd‘iera
66,-215 1,45 17 ,0045 0,2 1 1,5 111 4 0,03 m"d‘ifra
NLF,414F 1,60 17,5 ,0046 0,21 2,7 42 120 2,5 20,07 | suave
L(S}(;‘z;g‘)‘f 1,7 17 ,006 0,37 12 42 120 1,0 20,10 | suave
65,-412 1,5 14 0,047 0.4 1,0 3,0 140 3,0 0,060 | abrupto
64,212 1,53 15 ,0047 0,2 0,5 0,5 92 2,5 -0,025 M‘;‘iera
FX 62K 131 | 1,46 15 ,0050 0,5 0,0 5,0 131 3,0 0,120 | suave
64-112 1,5 15 ,0050 0,1 0,0 -1 86 9,0 0,020 | abrupto
63,-415 1,55 14 ,0055 04 0,5 28 120 40 -0,070 m"d‘fra
63,615 1,57 13 ,0055 0,6 0,5 35 133 45 -0,110 m"diem
63,-412 1,58 14 ,0055 0.4 1,0 1,5 120 3,0 -0,080 m"d‘fra
64,-415 1,5 14 ,0057 04 1,0 3,0 120 45 20,070 | suave
63,-215 1,45 14 ,0057 0,2 1,0 1,5 95 45 -0,030 | abrupto
NLE(1)0215 | 1,56 11 ,0060 0,65 0,0 58 161 4,0 0,160 | suaver
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F
E xazlgm/ 25 15 0060 0.5 05 | -40 133 45 20,150 | suave+
HSNLF0213 | 1,55 17 ,0055 0,02 0,9 0,9 81 6,8 -0,004 m"d‘fra
NLE(1)0115 | 1,6 15 ,005 0,1 0,0 2,5 100 2,5 0,05 m"d‘ifra

Tab.4.13: Lista reduzida de perfis

Ocuca Caracte

Perfil Comix 0t mix | Cami Cl_camin | OCd min | 01=0 | (C/Comax | ™ Coo ristica

max min ax m
[°] - (C) [°] [°] o do

[°] “stall”.
66,-215 1,45 17 ,0045 0,2 1 1,3 111 4 -03 mo‘ierad
63,-212 1,55 14 ,0045 0,24 0,0 0,0 100 3 -,040 M"‘ierad
64,-212 1,53 15 ,0047 0,2 0,5 0,5 92 2,5 -,025 MO‘l"rad
63,-412 1,58 14 ,0055 0.4 1,0 1,5 120 3,0 -,080 m"‘iemd
F)ig’lzK 1,46 15 ,0050 0,5 0,0 5,0 131 3,0 120 | suave
64,412 1,55 14 ,0045 04 1 3 100 2.5 075 moc:)erad
64,415 1,5 14 ,0057 04 1,0 3,0 120 45 070 | suave

FX6/22’§153 1,52 15 L0060 0,5 0,5 4,0 133 45 L150 | suave+

NLF414F | 1,60 17,5 ,0046 0,21 27 42 120 2,5 07 | suave

HSNEF”I 1,55 17 0055 0,02 0.9 0.9 81 6.8 -04 mo‘i)erad

LS(1)-0413

GAWY2 1,7 17 ,006 0,37 12 42 120 1,0 10 | suave
NLF; ?(’21 1,58 11,2 ,0052 0,65 0,0 5,8 161 4 16 | suave'
NLF(SI )01l 1,6 15 1005 0,1 0,0 25 100 2,5 -05 mo‘frad
Os seguintes perfis se destacam entre os demais reunindo o maior conjunto de
caracteristicas favoraveis. Suas particularidades serao detalhadas a seguir:

Tab.4.14: Perfis selecionados para avaliagdo
; ) ) ) Ocr/cdyma Caracter
Perﬁl Clénax 0C] mix Cd min Cl_Cdmm aCdgmm 01%:0 (Cl/cd)max . CmO istica do
[ ] - (Cli) [ ] [ ] [o] “stall”.
N%Z‘FO“ 1,60 17,5 | 0046 | 0,21 27 42 120 2,5 20,07 | suave
LS(1)-
0413 1,7 17 1006 0,37 12 42 120 1,0 20,10 | suave
GA(W)2
66,-215 1,45 17 ,0045 0,2 1 1,5 111 4 0,03 m"d‘i)era
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Fig. 4.7: Comparacio da polar de arrasto entre alguns dos perfis ja citados ( R, = 6x10°)

(VIKEN et al.,1984).

4.6.1.1 — Graficos e comentarios sobre os trés perfis selecionados na Tabela 4.14
4.6.1.1.1 — O perfil NACA-66,-215

Os perfis NACA série 6 sao, talvez, os de uso mais difundido. S3o usados em
uma variedade enorme tipos de aeronaves que engloba pequenos avides esportivos,
planadores, cagas da segunda guerra, avides modernos de treinamento militar, de
acrobacia, de transporte e até alguns tipos de cacas a jato. Foram concebidos para
favorecer o escoamento laminar ¢ baixo arrasto em condigdes de cruzeiro. Na
designacao da série, o primeiro digito indica o numero da série. O segundo, a posi¢ao de
menor pressdo em relacdo a corda a partir do bordo de ataque. O terceiro, normalmente
subscrito ou depois de virgula, indica a faixa de coeficiente de sustentagao acima e
abaixo do C; de projeto. O quarto indica o C; de projeto (em décimos) e os dois ultimos
indicam a classe de espessura maxima em percentual da corda.

O que se destaca neste perfil é o baixo coeficiente de arrasto em condigdes de
cruzeiro a0 mesmo tempo em que mantém um coeficiente de sustentacdo maximo
moderado a baixos Reynolds ( Cjuir =1,45 a Re = 2 x 106) com caracteristica de stall
tendendo ao moderado e balde laminar que se estende de C;= (-0,1 a 0,6). A Figura 4.7
mostra as principais curvas deste perfil para varios Reynolds.
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Fig. 4.8: Dados experimentais do perfil 66,-215 (ABBOT et al. 1945)

4.6.1.1.2 — O perfil NASA / Langley - NLF(1)0414F

O perfil NLF(1)-0414F foi projetado com o objetivo principal de criar um
aerofolio de baixa velocidade com escoamento laminar na maior extensao possivel da
corda, que atingisse coeficientes de arrasto em condigdes de cruzeiro (Re=10x10°)
significativamente mais baixos que os perfis de escoamento laminar existentes, porém
que pudesse ser usado na pratica possuindo, inclusive boas caracteristicas de stall a
baixa velocidade. A designag¢do do perfil tem o seguinte significado: As letras NLF
significam “escoamento laminar natural” (Natural Laminar Flow, em Inglés); o digito 1
entre parénteses designa ser o primeiro série; os dois digitos seguintes (04) indicam o
coeficiente de sustentagdo de projeto em décimos (C;,=0,4) e os dois ultimos a
espessura relativa de 14%. Este perfil tem sido extensamente estudado que gerou muito
resultados experimentais e teoricos muitos dos quais disponiveis em meios de dominio
publico. A sua popularidade no meio da aviacdo geral e esportiva aliada a campanhas de
pesquisa conduzidas pela NASA diretamente em avides através de ensaios em vOO
assim como em tuneis de vento gerou um grande volume de dados que facilita a sua
avaliacdo para a utilizagdo em projetos de aeronaves. Outro fator interessante neste
perfil ¢ a sua pouca sensibilidade a contaminagdo, fato este comprovado em tunel de
vento bi-dimensional, em tunel com aeronave em escala real assim como em ensaios em
voo.
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Tudo isso, somado ao seu distinto desempenho comparado aos outros perfis disponiveis,
o torna uma atraente op¢ao para uso neste projeto. A Figura 4.8 abaixo mostra as curvas
dos coeficientes de sustentagdo, arrasto € momento para varios Reynolds.
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—t
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[eN=e)
swmn X
- = ]

1 1 | | I 1 I 1 J 1

l 1 1 L 1
-8 -;l 0 lll 8 12 16 20 24 0 .004.008.012,016.020.024 -,5 -,2 -,1 0
a, deg C d Cm
Fig. 4.9: Dados experimentais do perfil NLF(1)-0414 para Reynolds iguais a (2,3 ¢
4,4)x10°. (MCGHEE et al., 1984)

4.6.1.1.3 — O perfil NASA - LS(1)-0413 [GA(W)2]

E um perfil concebido para avides leves da aviagdo geral. Prioriza caracteristicas
de stall suave e progressivo a baixo Reynolds enquanto mantém coeficiente de
sustentagdo alto, além de arrasto relativamente baixo em condi¢des de cruzeiro. O
prefixo LS(1) indica Low Speed (baixa velocidade me inglés) primeira série, os dois
seguintes digitos indicam o coeficiente de sustentagdo de projeto em décimos e os dois
ultimos, a faixa de espessura relativa do perfil em percentual (13%).

A série de perfis LS, com espessuras variando de 0,13 a 0,17, tem uso bastante
difundido na aviacao geral sendo inclusive alvo de pesquisas para modificagdes que
permitam o uso para numeros de Mach maiores que 0,4, o que gerou os perfis MS
(Medium Speed).

A combinagdo de altos coeficientes de sustentacao, mesmo a baixos valores de
Reynolds, stall suave em uma grande faixa de Reynolds e coeficiente de arrasto
razoavel em condi¢des de cruzeiro fazem deste perfil um bom candidato. Entretanto,
deve-se verificar se sera possivel atingir as velocidades desejadas com a utilizacdo deste
perfil. Por outro lado, o maior coeficiente de sustentacio maximo a baixo Reynolds
possibilitaria uma redu¢do de area da asa o que diminuiria o arrasto e também o peso
total da aeronave. A Figura 4.9, abaixo, apresenta as curvas de sustentacdo, arrasto e
momento deste perfil.
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Fig. 4.10: Dados ekperimentais do perfil LS(1)-0413 para Reynolds igual a 2 x10°
(WENTZ, 1976).

4.6.1.2 — Escolha do perfil

Diante do exposto acima, decide-se pela utilizacdo do NLF(1)0414F, pois dentre
os trés selecionados este parece ser o que apresenta maior possibilidade de se alcangar
as velocidades requeridas sem perder qualidade de voo a baixas velocidades. Além
desta caracteristica preponderante deste perfil, existe uma quantidade razoavel de dados
de pesquisa conduzidas pela NASA sobre aplicagdes do NLF(1)-0414 como ja
mencionado. Tal material apresenta resultados ndo so6 de ensaios em tuneis de vento bi-
dimensional, mas também em tunel com aeronave em escala real e, ainda, ensaios em
voo sob diversas condigdes inclusive varias configuragdes de flap. Isto da mais
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seguranca na utilizagdo deste perfil, pois permite uma avaliacdo mais realista do seu
desempenho no projeto.

Uma outra observacdo importante ¢ que o NLF(1)-0414F apresenta um C,; de
projeto bem acima daquele requerido pela presente aeronave. Entretanto, tal impasse
pode ser resolvido com o uso de flap com deflexdo negativa. De fato, a NASA também
realizou ensaios com flap negativo para este perfil e os resultados mostram que os
valores de C; se aproximam bastante daqueles desejados neste projeto. Além disso, o
uso de flap negativo ndo causou alteragdes significativas nas curvas de arrasto segundo
estes ensaios, cujos resultados podem ser vistos na Figura 4.10 abaixo. Isto ¢ item a
favor da escolha do NLF(1)-0414F, pois aumenta consideravelmente a riqueza de
conhecimento sobre as caracteristicas do perfil e suas aplicagdes.

Para utilizagao no avido aqui proposto, ¢ escolhido como perfil padrao o NLF-
0414 com deflexdo negativa de bordo de fuga de Jy=-5° a 12,5% da corda a partir do
bordo de fuga, conforme apresentado na referéncia 7.

M=.07, R=61xIe°

010 —
Of, deg
.008 —

o O  -10.0
"“*o D a 5.0
. 006 O 0.0
¢, A 5.0
- N 10.0
-004 o 125
o 150
002 [~ o 115
O 200

0 I | | | 1 | 1 |

-4 -2 0 2 4 .6 .8 10 L2

Cr

Fig. 4.11: Polares de arrasto para varias deflexdes de flap (MCGHEE et al.,1984)

4.6.1.3 — Dados do perfil NASA/LANGLEY NLF 0414F

As Figuras 4.11 a 4.15 mostram varios graficos do perfil em diversas
configuracdes de flap e nimero de Reynolds. Os dados numéricos para varios valores de
Reynolds e diferentes configuragdes do bordo de fuga podem ser encontrados nas
Tabelas do apéndice IV. Estes dados sao resultados do trabalhos de pesquisa da NASA
apresentados por McGhee et al. (1984) e Viken et al.(1984)
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Fig. 4.12: Plotagem do NLF(1)-0414F (MCGHEE et al.,1984).

6, =0°
M Rx10?
o .00 2.0
o 148 3.0
° 20 44
2.4r }
2.0
Lo &
ol 900 &
L2} qué‘a.‘;_:gsg -
e f W‘G
41 i)
" | g
01— =
_.4 -
-8+
L2 ] [ R R N S AR NN NN TN A E N N
4 4 0 4 8 12 16 20 24 0 .004,008.012.016,020.024 -5 -.2 -1 |
o, deg L‘.d Cm
Fig. 4.13: Efeito da variacdo do numero de Reynolds no NLF(1)-0414F (VIKEN et al.,
1984)
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(MCGHEE et al.,1984)
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Fig. 4.16: Efeito nas curvas do perfil da deflexdo de flap tipo SPLIT. ( 20%c; Re =
3x10°) (MCGHEE et al.,1984).

4.6.2 - Selecao de perfis cauda

Para as empenagens vertical e horizontal serd utilizado o mesmo perfil. O
escolhido ¢ o NACA 66;-012, que é um perfil simétrico NACA série 6 de 12% de
espessura cujos dados podem ser facilmente obtidos pela referéncia 6.

4.6.3 - Area molhada

A 4rea molhada ¢ toda a 4rea exposta da superficie da aeronave. Recebe esse
nome em analogia a area externa que seria molhada se a aecronave fosse imersa em agua.
Nas subsecdes abaixo serdo apresentados métodos para o céalculo estimativo de cada
membro da estrutura da aeronave.

4.6.3.1 - Area molhada da asa

A area molhada das asas e superficies da cauda varia com as espessuras de seus
perfis. Se a espessura fosse zero a area molhada seria simplesmente o dobro da 4rea de
sua forma plana. Quanto maior a espessura do aerof6lio, maior a area total da superficie.

Raymer (1992) apresenta a seguinte equagao para calculo aproximado da area

molhada para (t/c)>0.05:
Swet = Sexposed[ 1,977 + 0,52 (#/c)] (€q.4.35)

onde:
- Sexposed € @ drea exposta, ou seja, a area da forma plana de referéncia da asa (S,.rou S,)

menos a area “escondida” pela fuselagem conforme ilustra a Figura 4.17.
- t ¢ a espessura maxima do perfil e ¢ € a sua corda.
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Fig. 4.17: Visualizacao da Area exposta (Sexposed) da asa (RAYMER, 1992)

Esta pode ser estimada pelos esbogos iniciais da aeronave mostrado na Figura 4.5.

Para (1/¢)medio = 0,14 € Serposea= 7,75 m’:

Swet wing= 1,75%[1,977 + 0,52*0,14] = 15,9m’

4.6.3.2 — Area molhada do estabilizador vertical

Pode ser calculada pelo mesmo procedimento acima, através da equagao 4.35.

Swet_vt = 2:04 m2

4.6.3.3 — Area molhada do estabilizador horizontal

Utiliza-se, de novo, o mesmo procedimento para a asa, através da equacao 4.35.

Ser 1 = 4,08m’

4.6.3.4 - Area molhada da fuselagem
A area molhada da fuselagem ¢ estimada a partir da equacdo 4.36 proposta por

Raymer (1992) que utiliza a area plana aproximada das vistas lateral e superior
mostradas nas Figuras 4.17 e 4.18

Ato +Avide
S,. =34 ”T (eq.4.36)

Agqe = area da vista lateral
Ay, =area da vista superior
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Vista lateral

Fig. 4.18: Area aproximada da vista lateral (A

Vista superior

Fig. 4.19: Area aproximada da vista superior (Awop)

Dessa forma, encontra-se:

Aside = 4a9 m2
€
Aip=4,17m°

Portanto:

Swet_fus = 1534 m2

4.6.3.5- Area molhada total

A area molhada total ¢ simplesmente a soma das aeras calculadas acima, logo:

Swer=15,9+2,04+ 4,08 + 15,4

Syer= 37,42 m*

4.6.3.6 — Volume interno
O volume interno ¢ calculado pela equagdo 4.37, também apresentada por Raymer

(1992).

A A,
I/im ~ 3’4 top side
4L

Onde L ¢ o comprimento da fuselagem: L = 5,5m

|

(€q.4.37)

Vipe = 2,9m°
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4.7- Calculo aerodindmico preliminar
O objetivo do célculo aerodinamico preliminar € estimar as forgas aecrodinamicas
que atuam sobre o avido e para isso, seus coeficientes aerodinamicos. Abaixo, relembra-

se a relacdo entre as forgas de sustentacao (L) e de arrasto (D) com seus coeficientes:

L=¢gSC, (eq.4.38)

D =¢gSC, (eq.4.39)
. A |
onde ¢ € a pressao dinamica, tal que g = 5 pV

4.7.1 - Sustentacao
4.7.1.1 — Sustentacido da asa
A equagdo semi-empirica abaixo ¢ apresentada por Raymer (1992) como uma

aproximacao linear inicial da taxa de crescimento da curva de sustentacao pelo angulo
de ataque.

S
C, = 27(4R) ( e;"‘”“’ ](F) (€q.4.40)
2 2 tanzA ) ref
2+ \/4+(AR)2’B (1+ 2’”""—’}
n

onde:

« B*=1-M"?,tal que M é o niimero de Mach
:—CI(I
2/ B

2

-7

. F ¢ o fator de sustentagdo da fuselagem, tal que:

F=1,07(1 + d/b)*

. A ¢ o angulo de enflechamento onde a espessura do perfil ¢ méxima.

madx _t

Dados :

e Cra=54rad’

« N°. deMach: M = V/a,
e a 154= 336,44 m/s @ 1000m ASL
« M=287,5/336,44=0,26

. =093
. 75=10,83
Logo,

CLa=48 rad’!

62



A Figura 4.19 mostra a plotagem da curva de C; por a utilizando a estimativa calculada
acima e a compara com o C; a médio do perfil. A Tabela 4.20 mostra os pontos das curvas.

CL; Cl
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—e— CL xAlpha
—a— Cl xAlpha

.

==}
[}

a7

=)
I

D
N

N\

N

Alpha

A

&
N

NA
=04

Fig. 4.20: Plotagem da curva C. x a em fungdo do resultado da eq.4.40. A Figura mostra ainda a

diminui¢do da taxa de crescimento do C; comparada a curva C; x a do perfil.

Tab. 4.15: Pontos do grafico da Figura 4.18

a CL Cl

-5 -0,28484 | -0,32044
-4 -0,20106 | -0,22619
-3 -0,11729 | -0,13195
-2 -0,03351 -0,0377

-1 0,050265 | 0,056549
0 0,134041 | 0,150796
1 0,217817 | 0,245044
2 0,301593 | 0,339292
3 0,385369 | 0,43354

4 0,469145 | 0,527788
5 0,55292 | 0,622035
6 0,636696 | 0,716283
7 0,720472 | 0,810531
8 0,804248 | 0,904779
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4.7.1.2 — Coeficiente de sustentacdo maximo

O coeficiente de sustentagdo maximo pode ser aproximado pela equacao 4.41,
proposta pela referéncia 4, em asas com enflechamento moderado e alta razdo de
aspecto (AR>6):

CL,,,/R - 0’9Clm COSAo,zsc (eq.4.41)

Para Re = 8x10°:
Cl_mdx: 1,8 )
Cr max = 0,9%1,83*c0s(2,18°);

CL_mdx = 1,62
Cimix=1,6 @Re =2,0x 10%;
Cr max = 0,9%1,6* cos(2,18°);

Cr omix= 1,44

4.7.1.3 — Distribuiciao de Sustentacio da asa em condi¢des de cruzeiro
4.7.1.3.1 — Objetivo

A razdo deste céalculo neste momento € avaliar se a geometria escolhida ¢ capaz
de gerar uma distribuicdo da sustentacdo ao longo da envergadura razoavelmente
proxima da eliptica. Também deve-se observar na distribuicdo de C; se ndo ha um
carregamento muito alto proximo as pontas da asa, o que ¢ normalmente causado por
afilamento muito acentuado (4 muito pequeno) ou grande enflechamento (este método
ndo contabiliza efeitos de enflechamento). Carregamento muito alto nas pontas induz o
“stall” a iniciar nesta regido o que pode levar a problemas de controle a baixas
velocidades. Caso estes requisitos ndo sejam satisfeitos, os parametros da asa devem ser
modificados.

4.7.1.3.2 — Método

Abaixo ¢ apresentado um método para calculo da distribui¢do de sustentacao
baseado na teoria da Linha de Sustentacao de Prandtl (LLT). A vantagem deste método
¢ que ele ¢ simples e rapido de ser utilizado, principalmente com o uso de computador,
tornando-o util para estimativas em fases preliminares do projeto. Entretanto, a
utilizagdo de um método ndo linear mostrou-se dificil de ser tratada manualmente
devido a possibilidade de se necessitar de um grande numero de iteragdes até a
convergéncia dos valores dentro do intervalo desejado. Entdo, sera utilizado um método
linear da teoria da linha sustentadora de Prandtl sugerido por SADRAEY (2012).

A desvantagem ¢ que o método linear, inviscido, torna-se inutil para célculos
com grandes angulos de ataque onde as ndo-linearidades e os efeitos viscosos sdo muito
proeminentes.
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Outro fato importante, € que o presente método ndo contempla o enflechamento
da asa, o que ndo acarreta problemas neste caso, pois o enflechamento ¢ préximo de
zero. Em etapas mais avancadas, outras ferramentas de calculo serdao usadas para avaliar
de forma mais acurada a distribui¢do de sustentacao.

4.7.1.3.3 — Descri¢ao do método

1- Divide-se a asa em um numero N de segmentos. Um maior numero de
segmentos menores proximos a ponta € vantajoso.

\

| — Wing tip
Fuselage |
Center | T
ine | 1 ) 3 4
| > 6 7 C;
| {
\
€ b/2 >

C

|

|
] |

|
| |
| |
| |
I O |
| |
1 |
| |
| |
1 |

v

y/s
Fig. 4.22: Exemplo dos angulos 0;s(SADRAEY, 2012)

2- Calcula-se os angulos 0;s correspondentes a cada se¢do (6, corresponde a
secdo 1 e assim por diante). Estes angulos sdo fun¢do da distribuicdo de
sustentacdo que ¢ assumida como eliptica para inicio do calculo, como
mostra a Figura acima.

65



3- Resolver a equagdo abaixo para achar os coeficiente Ajs de A; até A,.

y(ao—a)=§Ansen(n9)(1+ il j (eq.4.42)

sen@

Esta equagdo ¢ o coracdo da teoria e refere-se a equacdo da Linha de Sustentacao
original de Prandtl. Na equacdo, a ¢ o angulo de ataque geométrico e oy ¢ o o para L =0
da secao.

Se houver torcdo geométrica, esta deve ser computada em o a cada estacdo. O
parametro p ¢ definido como:

¢4 (eq.4.43)
= = €q.4.
H b q
onde:
. C éacorda média geométrica do segmento;
« (¢ ainclinacdo da curva de sustentagdo do perfil em [rad'l]
4- Determinar o coeficiente de sustentagdo de cada segmento através da
equacgao abaixo:
4b
C, = FZAnsen(nH) (eq.4.44)
5- Determinar o coeficiente total de sustentacao pela seguinte equagao:
C, =7mAR4 (eq.4.45)

4.7.1.3.4 — Aplicacao do método

Utilizando o Matlab para resolver o método proposto acima, tem-se o seguinte resultado
mostrado na Tabela 21 e Figura 22 e 23.

- Solugao em condig¢des de cruzeiro:

Dados:
o =-1,5%
Cu=5,4 rad’!
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0,0000
0,7133
1,4050
2,0540
2,6410
3,1470
3,5580
3,8600
4,0460

4,275

Tab. 4.21: Resultado para a distribuigdo C; (y)

Cr
0,3126
0,3272
0,3344
0,3365
0,3326
0,3199
0,2923
0,2388
0,1436
0,0000

0
1
2
3
4
5
6

7
8
9

Fig. 4.23: Distribui¢cdo de CL pela semi-envergadura

3,50 4,00 450

2,00 bi2 2,50 3,00

0,50 1,00 1,50

0,00

Fig. 4.24: Distribui¢do de L pela semi-envergadura
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Considera-se o resultado do calculo da disribuicao de sustentagdo pela teoria da Linha
Sustentadora de Prandatl (LLT) suficientemente satisfatorio nesta etapa.

4.7.1.2 — Sustentacio da Cauda

Para a estimativa da curva de sustentacao da superficie horizontal da cauda ¢
utilizado o mesmo procedimento que foi feito para a asa. Transcrevendo a equacao 4.40,
temos:

272' AR Sex ose
c, = Sl [ o d}(F)
2 g2 tan® A . ref
2+ 4+(AR)2'B 1+ an et
n B
onde:
. p=1-M’
° 772 :—C[“
2/ B

. F=1,07(1+d/b)*, tal que:F é o fator de sustentagio da fuselagem.

Dados:

e Cila=573 rad’!

e N° deMach: M=V/a;
e a 5= 336,44 m/s @ 1000m ASL
o« M=R875/336,44=0,26

. B*=093
. n= 0,83
Logo,

‘ CrLom=36 rad’!

4.7.2 — Arrasto
A equagdo 4.46 abaixo representa uma aproximagdo parabdlica para a curva

polar de arrasto real do coeficiente de arrasto em funcao do de sustenta¢do para uma asa
com curvatura, conforme ilustra a Figura 4.25 seguinte:

C,=C, +K(C, +C, ) (€q.4.46)

‘Min _ Drag
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Fig. 4.25: Exemplo de polar de arrasto parabélica de perfil com curvatura. (RAYMER,
1992).

4.7.2.1 — Arrasto Parasita
Para a estimativa preliminar do coeficiente de arrasto parasite ¢ utilizado o

M¢étodo do Coeficiente de atrito equivalente apresentado por Raymer (1992) e expresso
pela equacao 4.47.

S
Cpo=Cp. Swet (eq.4.47)
ref

onde C, € o coeficiente de atrito equivalente, listado na Tabela 4.22 a seguir.

Tab. 4.22: Coeficiente de atrito equivalente. Retirada de Raymer(1992).

Cp, =Cpe i""' Cj,-subsonic
ref
Bomber and civil transport 0.0030
Military cargo (high upsweep fuselage) 0.0035
Air Force fighter 0.0035
Navy fighter 0.0040
Clean supersonic cruise aircraft 0.0025
Light aircraft — single engine 0.0055
Light aircraft — twin engine 0.0045
Prop seaplane 0.0065
Jet seaplane 0.0040
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Da Tabela acima, para avides leves monomotores, encontra-se:

Cr = 0,0055
Sabe-se que:

Syer = 37,42m’

Sper=9,75m’

Neste caso, o coeficiente de arrasto parasita ¢ o Cpuy,y € ndo o Cpyg como dito
anteriormente, entio:

S
Cmein = fe e
S,
logo,
Csz’n = 0,02

4.7.2.2 — Arrasto Induzido

Para o célculo do fator de arrasto induzido utiliza-se o0 Método da eficiéncia de
Oswald (RAYMER,1992), pela equagao 4.48 abaixo.

K= !
me(AR)

(eq.4.48)

Para o fator de eficiéncia “e” ¢ utilizada a primeira das equagdes da Figura 4.25 devido
ao baixissimo enflechamento da asa.

Straight-Wing Aircraft: e = 1.78(1 —0.0454%%) —0.64

Swept-Wing Aircraft: e =4.61(1 — 0.0454 °%¥)(cosA,()*"* — 3.1

(A1g>30 deg)
Fig. 4.26: M¢todos para estimativa do fator e (RAYMER, 1992)

Sendo assim:
| e=0,825 |

Logo, o fator de arrasto induzido é
| K =0,051 |

Portanto, pode-se agora tragar uma estimativa da Polar de Arrasto (C; x Cp) expressa
pela equacao 4.46 :

CD = CD + K(CL - CLmt'n_Drag )2

min

Substituindo valores:

Cp=0,02 +0,051(C;— 0,33)’ (eq.4.49) |

O resultado da equacdo 4.49 ¢ plotado no grafico da Figura 4.27 e seus pontos
mostrados na Tabela 4.23.
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O resultado abaixo ¢ apenas uma estimativa parabodlica na qual parte dos valores
da equagdo foram calculados baseados em equagdes empiricas e estatisticas.

Polar de Arrasto

/

1,50 —

1,00 //,./
0,50 ¥

0,00 \ : : ‘
0,000 o,ozoo\'\»@‘gmo 00600 00800 01000 01200 01400 01600

050 ~—
1,00 I —

-1,50

2,00

cL

cD

Fig. 4.27: Polar de arrasto estimada da aeronave

Tab. 4.23: Pontos da curva C; x Cp

Cb CL
0,0476 -0,50
0,0443 -0,45
0,0413 -0,40
0,0385 -0,35
0,0359 -0,30
0,0335 -0,25
0,0312 -0,20
0,0292 -0,15
0,0274 -0,10
0,0258 -0,05
0,0244 0,00
0,0231 0,05
0,0221 0,10
0,0213 0,15
0,0207 0,20
0,0203 0,25
0,0200 0,30
0,0200 0,35
0,0202 0,40
0,0206 0,45
0,0212 0,50
0,0219 0,55
0,0229 0,60
0,0241 0,65
0,0255 0,70
0,0271 0,75
0,0288 0,80
0,0308 0,85
0,0330 0,90
0,0354 0,95
0,0380 1,00
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4.8 — Estimativa preliminar do passeio do CG

Este calculo sera feito em trés etapas. A primeira ¢ a configuragdo com o CG
mais a ré, a segunda com o CG mais a frente e a terceira em uma configuracdo
intermediaria. A linha de referéncia (datum) esta localizada no flange de instalacdo da

hélice da aeronave.

Obs: Os valores em azul correspondem as cargas moveis ou variaveis durante o voo.

1-Posicao do CG com a ré:

Tab. 4.24: Posi¢ao do CG na situagdo 1

componente peso[Kg] | brago[mm] | [Kg.mm]
Whel 5,00 -10,00 -50,0
Wmp 64,00 3254 | 20825,6
W _berco 2,00 500,0 1000,0
Wi 6,00 824,0 | 49440
Waviénicos 4500 120570 4820»0
W asas 7,21 1552,5 | 111936
Waig 10,00 1823,0 | 21876,0
W, 160,00 | 16749 [267987.2
Wacc 5,00 16749 | 83746
Wing 50,00 1826,5 | 91324,5
Wecs 3,00 2009,1 | 60274
A 10,00 | 2380,0 | 23800,0
Wags 1320 | 2400,0 | 31680,0
Wi 50,00 2475,0  1123750,0
Wi 4,00 4692,5 | 18770,1
W, 500 | 92758 1263788
Total 398,41 1641926,2
Xeg 1= 16234
%mac de Xcg1 = 27,749 %
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2-Posicao do CG mais a frente:

Tab. 4.25 Posicao do CG na situagao 2

componente peso[Kg] |brago[mm]| [Kg.mm]
Whel 5,00 -10,00 -50,0
W 64,00 3254 20825,6
W _bergo 2,00 500,0 1000,0
Wiig 6,00 824,0 49440
Wavisnicos 4,00 1205,0 4820,0
Wi asas 64,90 1552,5 11007583
Wi 12,00 1823,0 | 21876,0
W, 60,00 1674,9 100495,2
Wacc 5,00 1674,9 | 83746
Wying 50,00 1826,5 | 91324,5
Wecs 3,00 2009,1 60274
W, 0,00 2380,0 0,0
Wars 13,20 2400,0 | 31680,0
Wias 50,00 2475,0 1123750,0
W 4,00 4692,5 | 18770,1
W, 500 | 92758 | 263788
Total | 346,10 540198,9
Xcg 2= 1574,5

%mac de Xcg2 = 23,588 %
3- ConFiguracio intermediaria com um piloto de 80Kg e apenas meio tanque:

Tab. 4.26 Posi¢ao do CG na situagao 3

componente peso[Kg] |brago[mm] | [Kg.mm]
Whel 5,00 -10,00 -50,0
Wmp 64,00 3254 | 20825,6
W_bergo 2,00 500,0 1000,0
Wi 6,00 824,0 | 49440
W avisnicos 4,00 1205,0 | 4820,0
WS asas 32,45 1552,5 | 50379,2
Wure 12,00 | 1823,0 |21876,0
W, 80,00 | 16749 (1339936
Wacc 5,00 16749 | 83746
Woing 50,00 1826,5 | 91324,5
Wecs 3,00 2009.1 | 60274
W, 0,00 | 2380,0 0,0
Wirs 1320 | 2400,0 | 31680,0
Wias 50,00 2475,0  1123750,0
Wi 4,00 4692,5 | 18770,1
W, 500 | 32758 1263788
Total | 333,65 523318,1
Xcg 3= 1582,7

%mac de Xcg3 = 24,287 %
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4.9- Estimativa de estabilidade e controle

A subsecdo 4.9.1 a seguir e suas subsecdes apresentam as equagdes para o
calculo de estabilidade longitudinal. Posteriormente os resultados destas equagdes serdo
computados na secao 4.9.2.

Escreve-se nas equagdes 4.50 a 4.52, os coeficientes de momento.

c, =M/qSc (eq. 4.50)
c, =N/qSh (eq.4.51)
c,=L/qSb (eq. 4.52)

Sendo que:

M ¢ o momento de arfagem e C,, o seu coeficiente;

N ¢ o momento de guinada e C, o seu coeficiente;

L ¢ o momento de rolagem lateral e C; o seu coeficiente.

4.9.1- Equacgoes para calculo de estabilidade longitudinal (Arfagem)
4.9.1.1-Momento de arfagem em torno do CG

Na equacdo 4.53, abaixo, ¢ contabilizado os momentos em relagdo ao centro de
gravidade que causam movimento de arfagem.

M,=L(X,-X

acw)+Mw +Mw§fé‘f +M _Lh(Xach _Xcg)_TZl +FP(X"8 _XP)

(eq.4.53)

Sus

onde X ¢ a distancia do poto especificado nos subscritos até¢ uma linha de referéncia e os
subscritos “w”, “h” e “f’ (ou “fus”) referem-se respectivamente as asas, empenagem
horizontal e fuselagem. O ultimo termo da equacao refere-se ao efeito da hélice e pode
ser desprezado. O penultimo termo refere-se ao momento causado pela defasagem
vertical entre a dire¢do de atuagdo da tracdo do motor e a direcdo do eixo longitudinal
da aeronave (que passa pelo CG). Para a configuragdo pretendida, esta distancia ¢ muito

pequena ou nula e também pode ser desprezada.
Ly

- O

i.l N Xach
“W=a+i' v“.lf -

L
T I
l' - oy b 4 a‘=ﬂ+ih—"i 6[':
v = M, z
g M,.,C = REFERENCE AXIS |
= z, 1 8¢ - - X

I"_E;‘ :-,% )‘(m
Y‘U 0 T

| AFT INLET: ap = + iy — €
ap =a+ip + €y Xp

Fig. 16.3 Longitudinal moments.
Fig. 4.28: Geometria de referéncia e momentos longitudinais (RAYMER, 1992)

74



A equacao 4.53 transforma-se na equacao 5.54, a seguir.

M, =L(X,~X,)+M, +M, 5 +M, —L,(X

acw ach

-X,) (eq.4.54)

4.9.1.2 — Momento na forma de coeficientes

Dividindo a equagdo 4.54 acima pelo termo (¢S),c), fica:

g

X -X
Cm = CL ( cg acw J + Cm + Cm s 5f my S
2 c w w_6, fus q

onde 7, =q, /q e dy ¢ o angulo de deflexao do flap.

A substituigio X =X/c leva a equagdo 4.55, que explicita o coeficiente de
momentoem relagdo ao centro de gravidade (C,, ):

c, =C(X,-X,,)+C, +C,  6,+C, -, g—thh (X, —X,,) (eq.4.55)

m
w

4.9.1.3- Estabilidade Estatica de Arfagem

Para verificar a estabilidade estitica deve-se avaliar o comportamento da
variagdo do coeficiente de momento de arfagem com a variacdo do angulo de ataque
acﬂl

( 5 =C, ). Derivando a equacdo 4.55 em relacdo a a, encontra-se a equagao 4.56.
a a
v v S, o, (% v
C‘ma, = CLa (Xcg —Aacw ) + Cma /i “p S_CLah aa (Xach _Xcg) (eq456)

Para que a aeronave seja estavel, C, <0.

4.9.1.4 — Ponto Neutro

Encontra-se o Ponto Neutro fazendo o C,,, na equacao acima igual a zero, ou
seja, € o ponto no qual o coeficiente de momento ndo varia com o angulo de ataque.

_ CLa )?acw - Cma/m + 77h :; CLah aacZ' Xac’h
X, = = (eq.4.57)
C,+1, 0 C,,, 0%
La h Sw Lah aa
tal que,
oC oC
ma= a; :_( aCZL j(an_XCG)
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4.9.1.5- Coeficientes de momento para asa

Para contabilizar a contribuicdo da asa no coeficiente de momento global,
Raymer (1992) apresenta a equagdo 4.58 para o seu coeficiente.

c ¢ [_(ARcos’A (eq.4.58)
m, 1m0, 001 (AR) +2cos A

onde A ¢ o angulo de enflechamento a 25% da corda;

Logo,

Cp v =-0,0014

4.9.1.6- Coeficientes de momento para fuselagem

Para estimar a contribui¢do da fuselagem serdo usadas as equagdes abaixo
sugeridas por Rodrigues (2010). A equagdo 4.59 mostra a composi¢ao do coeficiente de
momento da fuselagem:

Cop=Cno s + (Cmaj) o (eq.4.59)

A equagdo 4.60 expressa o céalculo para o coeficiente de momento para sustentacao nula
(Cop):

(k k ) x= l/
07 W ZW/ (g, +i,)Ax (eq.4.60)

- wy € a largura média da se¢do transversal da fiselagem considerada;

- Ax ¢ a distancia entre as seg¢Oes transversais da fuselagem;

- A relagdo (K, — K) representa fatores de correcdo para a forma da fuselagem,;

- é o Angulo de incidéncia da fuselagem em relacio a uma linha de referéncia que
passa pelo centro de cada secaotransversal analisada.

A equacdo 4.61, expressa o calculo da taxa de crescimento do coeficiente de momento
com a.

/

c eq.4.61
naf 3655cZ (cq4.61)

0

gll
oa
essa relagdo varia ao longo da fuselagem e pode ser estimada pela Figura 4.30.

onde representa o angulo do escoamento local em fung¢do do angulo de ataque,
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Fig. 4.29: (K»-K)), tal que d,u,, € a largura max da fuselagem (RODRIGUES, 2010)
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Fig. 4.30: Estimativa de (RODRIGUES, 2010)

oa
4.9.1.7 — Efeito do “downwash” sobre a cauda.

O escoamento ao deixar a asa o faz com uma componente vertical para baixo
(“downwash”) fazendo com que o angulo de ataque “visto” pela empenagem horizontal
seja angulo de ataque da aeronave decrescido do angulo do escoamento que incide sobre

ela.

A partir dos procedimentos sugeridos por Brand et al.(2004), encontra-se o seguinte:
de 2I°C (c,, (10—31) z,
— a S/} eq.4.62
ca AR\ 7 b (eq:4.62)
onde:

- Cavg € @ corda média geométrica da asa;
- zy € a distancia vertical entre o plano da asa e da superficie horizontal;
- I € a distancia entre o centro aerodindmico da asa e da superficie horizontal;

Jde _— A A
- S ¢ taxa de variag¢do do dngulo de “downwash” com o angulo de ataque.
a
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4.9.2 — Calculo dos valores

Nesta secao calcula-se os valores através das equacdes apresentadas acima.

5.9.2.1- Calculo de Cyy s

A partir da fig 4.29, encontra-se:

4.9.2.2- Calculo de C,,, s

(Kz-Kl) = 0,82
Tab.4.27: Tabela de resultados para calculo da equacao 4.60
secdo | wf[m] | w2 | i f[rad] | alpha 0-i f | [wf"2* (alpha_O -i f)delta x]

1 0,990 | 0,980 0,11 -0,1300 -0,1274
2 1,144 | 1,309 0 -0,0200 -0,0262
3 1,180 | 1,392 -0,136 0,1160 0,1615
4 0,611 0,373 0,07 -0,0900 -0,0336
5 0,230 | 0,053 0,057 -0,0770 -0,0041
6 0,000 | 0,000 -0,4 0,3800 0,0000
Somatério = -0,0297

| Cuwos= -0,0000506

Tab.4.28: Tabela de resultados para calculo da equagdo 4.61

secéo | wf [m] | wf’2 | Xi | Xilc | (d_eu/d_alpha) | wf*2*(d_eu/d_alpha)*Delta-X
1 0,990 | 0,980 1 0,741 1,50 1,4702
2 1,144 | 1,309 2 1,481 1,20 1,5705
3 1,180 | 1,392 3 2,222 1,20 1,6709
4 0,611 | 0,373 4 2,963 1,20 0,4480
5 0,230 | 0,053 5 3,704 1,20 0,0635
Somotaorio = 5,2230
Cug s = 0,0109
Logo,

Cu 5 =-0,0506*10 +0,0109 a

(eq.4.63)

4.9.2.3 — Calculo do efeito do “downwash” sobre a cauda.

Resolvendo a equacao 4.62:

de 210CL0:

ca vg

10-34

da

ARO.725 (

[
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tal que:

z;=0,679m
lh = 3,3 m
ﬁ=0,2
oa
9% 19 _og
Ja ca

4.9.2.4 — Calculo do Ponto Neutro (np)

Calcula-se o Ponto Neutro por meio da equagdo 4.57, reescrita abaixo:

— S oa
c X, .-C +n-"C,. —"X,
_— La“™ acw ma g, nh SW Lah oo ach
wo S oa
C, +n, —C h
La h SW Lah aa
- Para a situacdo de manche fixo (ou preso):
Ponto Neutro
X, /€= 15989
Kop = 1881,85

Margem Estatica (S.M.):

SM=(X,,-Xg)/c = 0227221803 2272 %

- Para a situacdo de manche solto:
CLa_ht _solto — 0’8 CLa_ht

Neutral Point

Xp/€= 15366
X, = 1813,14
SM=(Xnp-Xcg 2)/c = 0,1684 16,84 %

onde X, ¢ a posi¢do do Ponto Neutro no eixo x em relacdo a linha de referéncia e
X,=X,/c
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4.9.3 — Analise de ajuste do momento de arfagem (7rim)

Aqui, pretende-se verificar o ajuste do angulo do profundor d6e para que o
momento seja nulo numa dada condicdo de vOo e avaliar de estes ajustes sdo
razoavelmente aceitaveis para cada regime de vOo. Abaixo, transcreve-se a equacao
4.56 de momento em relagdo ao centro de gravidade na forma de coeficientes.

c, =C(X,-X,,)+C, +C,  5,+C, -n, g—h C,(X.,-X,)

g
w

Deseja-se uma equagdo que contabilize a sustentacdo gerada pela cauda e ainda que no
termo relativo a sustentacdo na cauda apareca a contribuicdo de de. Sendo assim,
escreve-se a composi¢do da sustentacdo total na equacao 4.64.

Lioras =L, + L, (eq.4.64)

Dividindo a eq.74 por (q.S), fica, encontra-se a mesma equacdo na forma de
coeficientes, que ¢ a equacdo 4.65. Nota-se que nesta equacdo o coeficiente de
sustentagdo da asa foi substituido pela taxa de inclina¢do deste com o (C,,)

multiplicado pelo seu angulo de ataque.

. S
=C,|a+i, |+, S—thh (eq.4.65)

w

LTUTAL

Para o coeficiente da cauda pode ser feito o mesmo, mas o angulo de ataque da cauda
o deve contabilizar o dngulo de “downwash”. Além disso € aqui que a contribui¢do de
de pode ser contabilizada pois a variagdo de Cp com pode ser escrita como proporcional
a variacao de oy - Isso leva a equagao 4.66.

c, =C, [(a +iw)(1—§—gJ+(ih +i)-Aa,, } (eq.4.66)
h a h

onde:
« Iy, i, sdo os angulos de incidéncia (instalagdo) da asa e superficie horizontal
respectivamente, tal que: i,, =i, =0 ;

. 1-92% _os:
oa

E ainda, Segundo Raymer (1992), pode-se escrever a equacdo empirica que relaciona a
variagdo ¢ de um flap plano (superficies de controle sdo flaps) (simples) com a varia¢ao
Aa,, pela equagdo 4.67.

S
Aey, = _CL 09(Kf)( o, J —Lred cos A, |5 (eq.4.67)
airfoil

00 ref ¢

La S

Os termos Kre {EJ podem ser estimados diretamente das Figuras 16.6 e 16.7 de
/ airfoil
Raymer (1992).
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Na Figura 4.31 abaixo, foram plotadas as retas C,, c¢ X CL s para varios
Angulos de ataque e varios ajustes (Je) de profundor. Verifica-se, entdo, os pontos no
grafico de cruzamento com a reta C,, cg = 0 que sdo os pontos nos quais 0s momentos
de arfagem estdo compensados.

A Tabela 4.29 apresenta os resultados para o grafico da Figura 4.31.
TRIM

CM_cg

CL_total

-0,400

—e—delta e_cauda -4° 100 "\_\
1150 . o~

—— delta e_cauda -3°

deltae cauda-2° (% \.\\‘\.
\

deltae cauda-1° 250

600 0,800 1,000

—X%—delta e _cauda 0° 300

—@—deltae _cauda 1° 350

—+—delta e _cauda 2°

Fig. 4.31: Grafico de “Trimagem”

Tab.4.29: Resultados das equacdes 4.56 e 4.65 para varios a’s € J.’s

a [°] o [rad] oe oe [rad] Crnecg CL total
-2 -0,0349 -4 -0,0698 0,1516 -0,1869
-1 -0,0175 -4 -0,0698 0,1284 -0,0940
0 0,0000 -4 -0,0698 0,1052 -0,0011
1 0,0175 -4 -0,0698 0,0821 0,0918
2 0,0349 -4 -0,0698 0,0589 0,1847
3 0,0524 -4 -0,0698 0,0357 0,2776
4 0,0698 -4 -0,0698 0,0125 0,3705
5 0,0873 -4 -0,0698 -0,0107 0,4634
6 0,1047 -4 -0,0698 -0,0339 0,5563
7 0,1222 -4 -0,0698 -0,0571 0,6492
8 0,1396 -4 -0,0698 -0,0803 0,7420
-2 -0,0349 -3 -0,0524 0,1253 -0,1765
-1 -0,0175 -3 -0,0524 0,1021 -0,0836
0 0,0000 -3 -0,0524 0,0789 0,0093
1 0,0175 -3 -0,0524 0,0557 0,1022
2 0,0349 -3 -0,0524 0,0325 0,1950
3 0,0524 -3 -0,0524 0,0094 0,2879
4 0,0698 -3 -0,0524 -0,0138 0,3808
5 0,0873 -3 -0,0524 -0,0370 0,4737
6 0,1047 -3 -0,0524 -0,0602 0,5666
7 0,1222 -3 -0,0524 -0,0834 0,6595
8 0,1396 -3 -0,0524 -0,1066 0,7524
-2 -0,0349 -2 -0,0349 0,0990 -0,1662
-1 -0,0175 -2 -0,0349 0,0758 -0,0733
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0 0,0000 -2 -0,0349 0,0526 0,0196
1 0,0175 -2 -0,0349 0,0294 0,1125
2 0,0349 -2 -0,0349 0,0062 0,2054
3 0,0524 -2 -0,0349 -0,0170 0,2983
4 0,0698 -2 -0,0349 -0,0401 0,3912
5 0,0873 -2 -0,0349 -0,0633 0,4841
6 0,1047 -2 -0,0349 -0,0865 0,5770
7 0,1222 -2 -0,0349 -0,1097 0,6699
8 0,1396 -2 -0,0349 -0,1329 0,7627
-2 -0,0349 -1 -0,0175 0,0727 -0,1558
-1 -0,0175 -1 -0,0175 0,0495 -0,0629
0 0,0000 -1 -0,0175 0,0263 0,0300
1 0,0175 -1 -0,0175 0,0031 0,1229
2 0,0349 -1 -0,0175 -0,0201 0,2158
3 0,0524 -1 -0,0175 -0,0433 0,3086
4 0,0698 -1 -0,0175 -0,0665 0,4015
5 0,0873 -1 -0,0175 -0,0897 0,4944
6 0,1047 -1 -0,0175 -0,1128 0,5873
7 0,1222 -1 -0,0175 -0,1360 0,6802
8 0,1396 -1 -0,0175 -0,1592 0,7731
-2 -0,0349 0 0,0000 0,0464 -0,1455
-1 -0,0175 0 0,0000 0,0232 -0,0526
0 0,0000 0 0,0000 0,0000 0,0403
1 0,0175 0 0,0000 -0,0232 0,1332
2 0,0349 0 0,0000 -0,0464 0,2261
3 0,0524 0 0,0000 -0,0696 0,3190
4 0,0698 0 0,0000 -0,0928 0,4119
5 0,0873 0 0,0000 -0,1160 0,5048
6 0,1047 0 0,0000 -0,1392 0,5977
7 0,1222 0 0,0000 -0,1623 0,6906
8 0,1396 0 0,0000 -0,1855 0,7834
-2 -0,0349 2 0,0349 -0,0063 -0,1248
-1 -0,0175 2 0,0349 -0,0294 -0,0319
0 0,0000 2 0,0349 -0,0526 0,0610
1 0,0175 2 0,0349 -0,0758 0,1539
2 0,0349 2 0,0349 -0,0990 0,2468
3 0,0524 2 0,0349 -0,1222 0,3397
4 0,0698 2 0,0349 -0,1454 0,4326
5 0,0873 2 0,0349 -0,1686 0,5255
6 0,1047 2 0,0349 -0,1918 0,6184
7 0,1222 2 0,0349 -0,2150 0,7113
8 0,1396 2 0,0349 -0,2382 0,8041
-2 -0,0349 4 0,0698 -0,0589 -0,1041
-1 -0,0175 4 0,0698 -0,0821 -0,0112
0 0,0000 4 0,0698 -0,1053 0,0817
1 0,0175 4 0,0698 -0,1285 0,1746
2 0,0349 4 0,0698 -0,1516 0,2675
3 0,0524 4 0,0698 -0,1748 0,3604
4 0,0698 4 0,0698 -0,1980 0,4533
5 0,0873 4 0,0698 -0,2212 0,5462
6 0,1047 4 0,0698 -0,2444 0,6391
7 0,1222 4 0,0698 -0,2676 0,7320
8 0,1396 4 0,0698 -0,2908 0,8248

A Tabela 4.30, abaixo, apresenta os pontos de “trimagem ”, ou seja, os ajustes de de que
fazem com que Cy, ¢g S€ja nulo.
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Tab.4.30: Pontos de “trimagem” (Cy, = 0)

o [°] o [rad] de [rad] de [°] CL total
-4,0 -0,0698 0,0615 3,52 -0,2948
-3,5 -0,0611 0,0538 3,08 -0,2529
-3,0 -0,0524 0,0461 2,64 -0,2110
-2,5 -0,0436 0,0384 2,20 -0,1691
-2,0 -0,0349 0,0308 1,76 -0,1272
-1,5 -0,0262 0,0231 1,32 -0,0853
-1,0 -0,0175 0,0154 0,88 -0,0435
-0,5 -0,0087 0,0077 0,44 -0,0016
0,0 0,0000 0,0000 0,00 0,0403
0,9 0,0152 -0,0134 -0,77 0,1132 cruzeiro
1,0 0,0175 -0,0154 -0,88 0,1241
1,5 0,0262 -0,0231 -1,32 0,1660
2,0 0,0349 -0,0308 -1,76 0,2079
25 0,0436 -0,0385 -2,20 0,2497
3,0 0,0524 -0,0461 -2,64 0,2916
3,5 0,0611 -0,0538 -3,08 0,3335
4,0 0,0698 -0,0615 -3,53 0,3754
4,5 0,0785 -0,0692 -3,97 0,4173
5,0 0,0873 -0,0769 -4,41 0,4592
5,5 0,0960 -0,0846 -4,85 0,5010
6,0 0,1047 -0,0923 -5,29 0,5429
6,5 0,1134 -0,1000 -5,73 0,5848
7,0 0,1222 -0,1077 -6,17 0,6267
7,5 0,1309 -0,1154 -6,61 0,6686
8,0 0,1396 -0,1230 -7,05 0,7105
8,5 0,1484 -0,1307 -7,49 0,7524
9,0 0,1571 -0,1384 -7,93 0,7942
9,5 0,1658 -0,1461 -8,37 0,8361
10,0 0,1745 -0,1538 -8,81 0,8780

4.9.3.1 — Arrasto de “Trim”

Este ¢ o acréscimo de arrasto devido ao aumento de sustentacao na cauda, ou
seja, arrasto induzido. Para contabilizar o arrasto induzido total é somado o arrasto
induzido da asa e da empenagem horizontal na equagdo 4.68.

S
=K[C,, (a+i,)] +n, S—hK,, [C,T (eq.4.68)

w

Dy rri

O procedimento para estimar o fator de arrasto induzido ¢ o que Raymer (1992)
apresenta e ¢ reproduzido abaixo.

Ky = SK90 + (1-S) Ky

onde:

. K() = ]/CLa;

. K]()o =1 /(EAR)
« §~09

K,=0,9/3,6 +0,1/(x 7,5)

Kh = 0,25
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Assim, ¢ possivel escrever a equacao para a variagao do coeficiente de arrasto induzido
em fun¢do do angulo de ataque e coeficiente de sustentacdo. Equacao 4.69.

Cpi 1rim = 0,92 & + 0,048 C1 cauda” (q.4.69)

4.9.3.2 — Arrasto de “Trim” em cruzeiro
Calcula-se aqui o arrasto de “trim” gerado para ajuste de cruzeiro. Para isso,

aplica-se as equagdes de equilibrio de forca e de momento para as condi¢des de cruzeiro
que ¢ um problema determinado. Isto resulta nas equagdes abaixo.

C 9,5,

y, =Cr,, ——<Cp, (eq.4.70)
qS
¢, -——2L [c, (X,-X,.)+C, ] (eq.4.71)
thh(Xach _Xcg) !
Substituindo a eq.4.70 na eq.4.71 leva a
C (XC - XQCW) + Cm -
CL” — |: _LTOTAL _ 4 “ ! Wy :| S (eq472)
(Xach _th)+(Xcg _Xacw) nhSh
onde se calcula simplesmente

CL_ rora. = W/qS (eq.4.73)

CL4=0,15

Cpi Trim cruz = 0,92.0,03% + 0,048*0,085 :

CDi_T rim_Cruzeiro — 07001
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4.9.4 - Recuperacio de parafuso

O procedimento abaixo apresentado por Raymer(1992) permite uma avaliagao
preliminar quanto a resisténcia a perda de controle a entrada em parafuso. Para um
estudo apropriado do problema ¢ necessario uma abordagem dindmica e de preferéncia
dados oriundos de ensaios aerodinamicos.

4.9.4.1 — Calculo dos parametros

A Figura 4.32 apresenta a geometria de referéncia para o calculo dos parametros
utilizados no procedimento. A Figura 4.33 mostra a aplicagdo da geometria de
referéncia ao caso em questao.

Lz

Fig. 4.33 Aplicagao da geometria para estimativa de recuperagdo de parafuso

L=3,077m
L2 =3,633m
SR1=0

SF = 0,34m’
SR 2 =0,23m>

Segundo o procedimento sugerido por Raymer (1992), tem-se o que se segue:

TDPF = (TDR)Y(URVC) (eq.4.74)
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tal que:

I
TDR = = (eq.4.75)
G
2
URVC = Sw bt Se Ly (eq.4.76)

3)

- TDPF ¢ o “fator de poder de amortecimento da cauda” (Tail Damping Power Factor);
- TDR ¢ a “Razdo de amortecimento da cauda” (Tail Damping Ratio) e

- URVC ¢ o Coeficiente de volume exposto do leme(Unshielded Rudder Volume
Coefficient).

onde:

A Figura abaixo apresenta uma estimativa empirica do amortecimento da cauda e area
de leme requeridos para a recuperagdo de parafuso para um avido com asas retas (A=1).
Isto determina o TDPF minimo permissivel.

TDPF
(X 11'1‘) | u>35
28}

»=30

RUDDER ALONE
= RECOVERY

24 | ——_ RUDDER AND

20

16 -

12 -

240 —200 —160 —120 —80 —-40 0 40 80 120 160
(x10~%

SPIN RECOVERY [Ix — Iy
BODY HEAVY CRITERION  lbiwyg WING HEAVY

Fig. 4.34: Grafico para estimativa do TDPF minimo (RAYMER, 1992)

TDR = (0,34*3,077%) / (9,75* 4,28%)

TDR = 0,018
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URVC = [(SR1 L1) + (SR2 L2)]/ (S, (b/2)]

URVC =[ 0 + (0,23*3,633)]/(9,75*4,28)

URVC =0,0366

TDPF =0,018*0,0366

TDPF = 0,00066 = 6,610

WIS

H= (eq.4.77)
pgb

u=44

Momentos de inércia
Os momentos de inércia nos eixos I, I, e I. podem ser inicialmente
determinados utilizando dados historicos com base no raio de giracdo adimensional. As

equacdes sao usadas com os valores tipicos de R apresentados na Tabela abaixo.

b*WR’
I, = X (eq.4.78)
g
L'WR;
= iz (eq.4.79)
2 1052
b+L\ WR
I, =|—— = (eq.4.80)
2 4g
Tab.4.30: Valores estatisticos para Ry v.7; sugeridos por Razmer! 1992)
Aircraft class R, R, R,
Single-engine prop 0.25 0.38 0.39
Twin-engine prop 0.34 0.29 0.44
Business jet twin 0.30 0.30 0.43
Twin turboprop transport 0.22 0.34 0.38
Jet transport—Fuselage-mounted engines 0.24 0.36 0.44
—2 wing-mounted engines 0.25 0.38 0.46
—4 wing-mounted engines 0.31 0.33 0.45
Military jet trainer 0.22 0.14 0.25
Jet fighter 0.23 0.38 0.52
Jet heavy bomber 0.34 0.31 0.47
Flying wing (B-49 type) 0.32 0.32 0.51
Flying boat 0.25 0.32 0.41

Os valores encontrados para os momentos de inércia sdo os seguintes:

I.=514Kg.m’
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I, =500,9 Kg.m’

L. = 850,8 Kg.m’

Abaixo calcula-se o parametro para o uso no grafico da Figura 4.34

[(L - L)/ (b W/g)] = 4x10™

4.9.4.2 — Conclusao da analise

De acordo com o gréfico, o valor minimo de TDPF requerido esta entre 0,5x10™
e 1,0X10'4. O valor calculado foi TDPF = 6,6x10'4. Sendo assim, considerando as
estimativas, a aeronave tem uma boa margem para a recuperagdo de parafusos.

4.9.4.3 — Parafusos invertidos

Para parafusos invertidos, as areas expostas ao escoamento sao ainda maiores. Portanto,
nao deve haver problemas na recuperacao de parafusos. A Figura 4.35 ilustra a situagao.

Fig. 4.35 Aplicacdo da geometria para estimativa de recuperagdo de parafuso invertido
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Capitulo 5
Projeto Detalhado

5.1- Calculos aerodinimicos complementares
5.1.1-Sustentacao da asa

Para uma avaliagdo mais detalhada da sustentagdo na asa sozinha sera utilizado o
software XFLRS5 (Deperrois, 2008). Este software ¢ capaz de realizar a analise em trés
modos: Um utilizando a teoria da linha sustentadora (LLT), outro utilizando o Vortex
Lattice Method (VLM) e o terceiro pelo Método dos Painéis.

Sobre o software:

O xfIr5 € um softwre gratuito aberto proposto para oferecer como uma interface
grafica de uso amigavel do Xfoil. Entretanto, o pacote vem com uma série de outras
ferramentas para analise e desenvolvimento.

Uso do software:

O software ¢ destinado a aplicacdes de baixo numero de Reynolds (Re)
(tipicamente para Re<1,0x10°). Em geral, sua utilizagio resume-se a aeromodelos
radio-controlados e similares ¢ ndo ¢ recomendada para aeronaves em escala real. A
escolha pela sua utilizacdo deve-se a sua gratuidade e facil utilizacdo somada ao fato de
que resultados consistentes terem sido encontrados por outros projetistas. Nao se
pretende, de forma alguma, substituir uso de uma ferramenta CFD adequada pelo uso
deste software. Entretanto, os resultados apresentados pelo Xflr5 serdo tuteis para fins de
comparagdo com os resultados das estimativas.

LLT- Nao linear:

A teria classica da linha sustentadora ¢é linear, os efeitos viscosos ndo sio
contabilizados. No software utilizado um o LLT-Nao linear ¢ implementado baseado na
publicacao técnica da NACA numero 1269 (Sivells e Neeley, 1947). Este método tem
limitagdes quanto a geometrias com razao de aspecto muito baixas (usualmente menores
que 4) e enflechamentos muito altos. Neste modo, o enflechamento ndo ¢ levado em
conta para o calculo da distribui¢do de sustentagao.

VLM:

O software apresenta o VLM linear como uma alternativa para contabilizar
geometria com maior enflechamento, baixa razdo de aspecto ou diedros mais elevados.
Além disso, ele oferece uma opgao de andlise nao linear no qual utiliza as curvas dos
perfis geradas previamente pelo cddigo Xfoil. Entretanto, os resultados proximos a
regido do “stall” devem ser desconsiderados.

Método dos Painéis (3D):

No xflr5, a asa ¢ modelada de forma diferente para a asa sozinha ou para o avido
completo. Para a asa sozinha, esta o modelada como um corpo com espessura € 0
método dos painéis (3D) ¢ aplicado a ele. Para o avido completo, a asa ¢ modelada com
uma superficie sem espessura e calculada pelo VLM enquanto a fuselagem ¢ calculada
pelo método dos Painéis.
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5.1.1.1 — LLT-nao linear

A Figura 5.1 abaixo mostra o resultado do calculo para a asa da curva C; por a..
Fica evidente na Figura a ndo linearidade da curva. Coincidéncia ou ndo, a curva
apresenta uma queda de crescimento de C; por volta dos 10° de angulo de ataque da
mesma forma que se verifica nas curvas do perfil. O software ndo foi capaz de simular o
“Stall”, o que no perfil acontece por volta dos 18° de angulo de ataque.

CL

08

06

04
“

Alpha

Fig. 5.1: CLma’leLT = 1,494

Uma forma de tentativa de estimar a ocorréncia do “stall” ¢ verificar na curva de
distribui¢do de C; pela envergadura (Figura 5.2) qual a secdo que atinge o C; maximo
do perfil primeiro.

12
1o

-
[l

e

.....
f

—
-
[a=)

[ —o

40 -20 0.0 20 40
Fig. 5.2 Distribui¢do de Cy por y obtida pela LLT (Xflr5)

O calculo pelo LLT ndo linear sugere o inicio do stall prestes a ocorrer por volta de o =
20°. Entretanto foi verificado por meio de comparacgdo entre os dados experimentais do
perfil e os resultados para este perfil apresentados pelo cddigo Xfoil (Figura 5.3) que
este ultimo tem a tendéncia de superestimar ligeiramente ao angulo de “stall” conforme
Reynolds cresce. No perfil, nota-se que o angulo de stall varia pouco com o numero de
Reynolds. Sendo assim, levando-se em conta a geometria da asa ¢ razoavel considerar
que o “stall” provavelmente comece a ocorrer um pouco antes de o = 20°.
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cl

Fig. 5.3: Curvas Cxx o para varios Reynolds do perfil NLF(1)0414 com J; = -5 geradas
pelo Xflr5

Ainda pela curva de distribuicdo de C; pela envergadura, ¢ possivel observar o
carregamento da asa e assim ter uma nogao da secdo a partir da qual o “stall” comeca a
se propagar. Neste caso, o fendmeno comecga a ocorrer pouco antes do meio da semi-
envergadura (y ~ 2m). Esta observacdo ¢ importante para fins de controle da aeronave
assim como para o seu comportamento a baixas velocidades.

5.1.2 — Comparaciao LLT-VLM-Painés (3D)

As Figuras 5.4 a 5.6 mostram os resultados da distribui¢do de sustentacdo da asa
para os trés métodos (a linha pontilhada refere-se a distribui¢ao eliptica). As curvas
foram tomadas a, aproximadamente, o mesmo coeficiente de sustentacao.

0-05

-4.0 -2.0 0.0 20 4.0

Fig. 5.4: LLT(nao linear)
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Fig. 5.5: Painéis (3D)
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Fig. 5.6: VLM - Curvas com sustentagao total constante (igual a W, =450Kgf)
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Fig. 5.7: Comparac¢ado de Cy, entre o LLT, VLM e painéis 3D

5.1.2.1 — Inclina¢ao da curva de Sustentacao (Cyr,)

O LLT reproduz a ndo linearidade da curva de sustentagdo cuja caracteristica
assemelha-se a curva do perfil (2-D) com uma diminui¢ao da taxa de crescimento de C;.
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a, aproximadamente, meio caminho (por volta de o = 8°) da regido em que o “stall”
provavelmente comeca a ocorrer. Como valor representativo da taxa de crescimento da

curva (Cy,) sera adotado o valor encontrado pelo Método dos painéis (curva azul):

Cry = 4,8 rad™

Nota-se que este valor ¢ bem proximo daquele encontrado na estimativa classica.
5.1.2.2 — Distribuicao de Sustentacao

Quanto ao comportamento da curva de distribuicdo de sustentacdo pela
envergadura, os trés resultados sdo parecidos. Quanto a sua proximidade a da curva
eliptica, nenhum esforco sera feito para otimizar a forma da curva. O presente resultado
¢ considerado satisfatorio.

5.1.3 — Arrasto

Os valores de coeficiente de arrasto encontrados pelos trés métodos aparentam

estar subestimados. De acordo com Deperrois [2008?], estd ¢ uma tendéncia do
software.

5.1.4 — Sustenta¢do no Avido completo

Uma superficie representativa da fuselagem da aeronave foi modelada para a
analise conforme ilustra as Figuras 5.8 a 5.10 abaixo. As geometrias das asas e da cauda
foram mantidas conforme especificadas anteriormente. Neste modo de andlise, o
software utiliza o Método dos Painéis para a fuselagem e o VLM para as superficies
sustentadoras.

Fig. 5.8: Modelo em perspectiva
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Fig. 5.9: Vista frontal do modelo

Fig. 5.10: Vista superior do modelo

A 18° de angulo de ataque (Figura 5.11), a velocidade correspondente ¢ 23,9m/s (46,5
Kt). Os resultados para angulos muito acima de 15° ndo devem ser considerados.

Fig. 5.11: Linhas de corrente a 23,9m/s, o = 18°

As Figuras 5.13 e 5.14 mostram a distribuicdo de sustentagdo e do coeficiente de
sustentagdo respectivamente considerando a influéncia da fuselagem.
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A Figura 5.15 mostra o decréscimo da inclinacdo da curva de sustentacdo com a
aeronave completa.

Fig. 5.12: A velocidade de cruzeiro:

T L/ T
Wz " N

08-00

-4.0 -2.0 0 2.0 40
Fig. 5.13: Distribuicao de Sustentacdo pela envergadura; o = 0,6°:

// \\m // ™,

-4.0 -20 00 20 4.0

Fig. 5.14: Distribuicao Cr(y); a = 0,6°
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Fig. 5.15: Curva de sustentagdo (Cp x )

Cry= 3,9 rad’

5.1.5 — Arrasto no Aviao completo

Foi elaborado um modelo utilizando uma ferramenta CAD para uma avaliagdo mais
precisa da area molhada total da aeronave.

fig. 5.16: Modelo criado em CAD
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A Area molhada total calculada pelo software foi a seguinte:
Swelﬁlotal = Swetﬁasa—fuselagem + SwetiHT + SwetiVT (eq 5. 1)

Swetﬁtotal =29,175+4,27+2,4

Swet_total =35 ;9 1’1’12

5.1.5.1 — Arrasto Parasita

De posse do valor da area molhada, utiliza-se o segundo método para o célculo
do arrasto parasita apresentado pela referéncia (1992).
A seguir o método sera apresentado e na se¢do 5.3.2 os calculos serdo executados.
O método consiste em somar os coeficientes de arrasto parasita de cada um dos
componentes da aeronave da seguinte forma:

C,FFQOS
CDofsubSonlc = Z( /e S CQC WEtC) + CDmisc +CDL&P (Cq52)

ref

O primeiro termo da equagdo acima, a direita do sinal de igualdade, contabiliza os
coeficientes de arrasto parasita para os principais componentes da aeronave: Asas,
empenagens horizontais e verticais e fuselagem. O segundo os arrastos diversos e o
terceiro os arrastos de fendas e protuberancias

5.1.5.2 — Esquema de calculo do coeficiente de arrasto parasita das estruturas
principais

O coeficiente de arrasto parasita corresponde a primeira parcela da soma na
equacdo 5.2. Cada item desta parcela ¢é especificado abaixo.

. Ci. - Coeficiente de friccao da placa plana:

Laminar: C, = 1,328\/§ eq.5.3
1
Turbulento:  C, = > 530’455 T (eq.5.4)
* (log,, R)”"(1+0,144M")"
JFF — Fator de forma:
- Para asas, cauda, montantes:
0,6 (1t Y 0.8 0.28
FF=|1+ — |+100| — 1,34M ™" (cosA )™~ (eq.5.5)
(x/¢), \c c "
- Para a fuselagem:
FF = (1 +%+ﬁ] (eq.5.6)
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onde:

= ! (eq.5.7)

_L
/ d J4/nA,

.0Q — Fator de interferéncia:

« Para ajuncdo asa-fuselagem: Q ~1;
« Paraacauda: Q=1,04;

5.1.5.3 — Arrastos diversos

O coeficiente arrasto pode ser aumentado pela presenga de trem de pouso fixo
ou ndo retraido, por variacdes bruscas na se¢do da fuselagem, cargas externas, entre
outras coisas.

Para o trem de pouso ¢ somado o arrasto de cada componente utilizando a
Tabela abaixo:

Tab. 5.1: Valores de razdo [(D/q)/(area frontal)] apresentados pela referéncia (1992)

D/q
Frontal area (Ft?)

Regular wheel and tire 0.25
Second wheel and tire in tandem 0.15
Streamlined wheel and tire 0.18
Wheel and tire with fairing 0.13
Streamline strut (1/6 <t/c<1/3) 0.05
Round strut or wire 0.30
Flat spring gear leg 1.40
Fork, bogey, irregular fitting 1.0-1.4

Logo, )
(D/q) = (valor Tabelado) (Area frontal)
(D/q) = Cp Sger

Cp= (D/(]) / SRef (eq.5.8)

5..1.5.4 — Arrastos devido a protuberancias
Historicamente verifica-se que considerar um aumento no coeficiente de arrasto

parasita de 5% a 10% ¢ uma estimativa bastante préxima do valor real par a maioria dos
avioes.
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5.1.5.5 — Arrastos devido a hélice, parada ou em marcha lenta.

De acorado com RAYMER (1992), considera-se o coeficiente de arrasto para a
hélice de passo fixo parada de 0,8. J& para a hélice de passo fixo em marcha lenta,
utiliza-se a equacao abaixo.

(D / q) = O’ SO-SDiscoidaihélice (eq59)

onde:

0= (NoS)/(Spisco) = Ny / (1 ARy):;

« Np ¢é o numeros de laminas da hélice;

e S, éaareade uma lamina;

e Shisco € a area do disco gerado pela hélice;

« AR, ¢é arazdo de aspecto da lamina da hélice.

5..1.5.6 — Calculo do coeficiente de arrasto parasita

Asas:
-Fator de forma

FFaa = [1+(0,6/0,5)*0,14+100%(0,14*)]*[1,34%0,29%'** 1]
FF 0 = 1,2937
-Coeficiente de friccao
Cr= 0,4Cr 1uminar+ 0,6 Cr nurbutento
Cr=0,4%1,328/[(7,5%10%)%] + [0,455/(log(7,5%10%>>® * (1+0,144%0,29%)"%]
Cr=0,0002 + 0,00312 = 0,00332

Logo,
Comin asa=(0,00332%1,2937*1*17,36)/9,75

CDminﬁasa = 050076

Empenagem horizontal:

FFur=1,25
-Coeficiente de friccao
Cr = 0,4Cs 1aminar + 0,6 Cr surbutento
Cr=0,00027+ 0,0035
Cr= 0,0038

Cbmin_asa= (0,0038*1,25%1,04*4,27)/9,75
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Csz’anT = 0,0022

Empenagem Vertical:

FFyr=1,25
-Coeficiente de fric¢ao
Cr = 0,4Ct taminar + 0,6 Cr turbutento
C¢=0,00022 + 0,0035
Ce¢= 0,0037

Comin vr=(0,0037*1,25%1,04*2,41)/9,75

CDml'n_VT = 090012

Fuselagem:
-Fator de forma
f=4,47
FFss=1,68

-Coeficiente de fricgao
Cf = Cfiturbulento

Cr = 8,6%107

CDmin_fus =6,8*1 0_6

Trem de pouso:

-Principal

- Roda e pneu:
Sfrontat = 0,051 m* = 0,55 ft*

D/q = 0,18%0,55 = 0,099 ft* = 0,0092 m*

Cb rodas = 2%(0,0092/9,75)

Cb rodas = 0,0019

- Perna do trem principal:
Stiona = 0,133 ft’

D/q = 1,4%0,133=0,19 ft’
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Cb pemas = 2(0,19/104,99)

CD_pernas = 0’0036

- Triquilha

- Roda e pneu:
Stiontal = 0,051 m* = 0,55 ft*

D/q = 0,18*0,55 = 0,099 ft* = 0,0092 m*

Ch rota= (0,0092/9,75)

Cb roda= 0,00095

- Garfo e Perna:
Stiontal = 0,0197 m>= 0,212 ft*
D/q = 1,1*%0,212 =0,233 ft*

Cb earfo=0,0022

Coeficiente de Arrasto parasita total:

Comin =1,05%( 0,0076+0,0022+0,0012+ 6,8%107°+0,0019+0,0036+0,00095+0,0022)

CDml'n = 050206

O termo multiplicando a soma que vem entre parénteses corresponde ao aumento em
5% devido ao arrasto criado por fendas e irregularidades na superficie ou protuberancias
ndo especificadas.

5.1.5.7 — Arrasto total

E possivel agora recalcular as curvas polares de arrasto conforme mostrado nas
Figuras abaixo.

Cp = Cpmin + Cpi
CDz' = CDi_asa + CDi_T rim

Cp = Comin + { K[CL— CLimin drag)]” + Cbi 1vim } (eq.5.10)
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Fig. 5.17: Grafico Arrasto X Velocidade
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Fig. 5.18: Grafico Cp X Cp
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5.2 — Desempenho
Nesta secdo sao apresentados os elementos fundamentais de desempenho e os
respectivos resultados correspondentes a presente aeronave.
5.2.1 — Velocidade de “Stall”
- Coeficiente de sustentacdo maximo
- Pela estimativa classica (Raymer, 1992):

CL max = 1,44

- Calculado pelo LLT-nao Linear para a asa (XflIr5):

CLﬁma’x ~ 135

- Valor considerado(avido completo):

C‘Limd)c =1 53 7

Logo, a velocidade de “Stall” (avido completo sem flaps)

V.= —CzWS (eq. 5.11)
2

LMa'x T ef

Vs=23,2m/s=45,1 kt

5.2.2 — Voo nivelado
A poténcia disponivel (Py) € escrita como o produto da tragdo pela velocidade
da aeronave. Também pode-se dizer que a poténcia “entregue” pela hélice ¢ a poténcia
entregue pelo motor descontado as ineficiéncias da hélice.
Pusy =TV =n, Py (eq.5.12)
T=(nPw)/V (eq.5.13)

onde Py, € a poténcia nominal do motor, 7, € a eficiéncia da hélice, T ¢ a forca de tracdo
gerada pela hélice e V' ¢ a velocidade do avido.
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A equagdo abaixo, apresentada por Raymer (1992), contabiliza a perda de poténcia que
ocorre com diminui¢do da massa especifica do ar (p) conforme a altitude aumenta.

ﬁ_—l‘(/’/f’o)] (eq.5.14)

P, =P
" O[po 7,55

onde o subscrito “0” indica a propriedade ao nivel do mar.

A seguir, escreve-se a equagdo 5.15 para a poténcia requerida (P,q), ou seja, aquela
dissipada pelo arrasto da aeronave:
P =DV
Preq.: q SCpV

P

e =V2PS,,Cp 12

ref

CD = CDO + K(CL - CLmz'n drag)2

B, = [(1/2)V° pS..,

Cpol+[2KW? ] pVS, ;] (eq.5.15)
A condig¢ao de Voo nivelado ndo acelerado, implica que:
T=D
(1,B,) 1V =(1I2)pVs,,C,

Pode-se expressar a velocidade em voo nivelado partindo da equacao anterior.

V=12n,R,)/(pS,;C)" (eq.5.16)

5.2.2.1 - Velocidade horizontal
a) Velocidade maxima

Como Cp na equacdo acima também ¢ funcdo da velocidade, faz-se a igualdade
P,y = Paiyp para encontrar a velocidade possivel para um determinado regime de voo. A
equagao fica:

[(1/2)pV?S,,Cpo1+[2KW? | pVS, 1=n,P, (eq.5.17)

ref
Para a maxima velocidade nivelado, considera-se a maxima poténcia disponivel

corrigida para a altitude. Ao nivel do mar, a poténcia méaxima € Py, msx=100HP
(74,570KW)
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Fig. 5.19: Grafico de poténcia do motor (ROTAX 912 OPERATOR’S MANUAL )

Plota-se nas Figuras 5.20 e 5.21 o grafico em fun¢do da velocidade para encontrar a
igualdade da equagdo acima:

a.1) Velocidade maxima ao nivel do mar (atmosfera padrao)

Pot_req X Pot_disp

—&— Poténcia requerida —#— Poténcia disponivel ‘

100000,00

90000,00

\“

80000,00

[TTg

70000,00

60000,00

50000,00

40000,00

30000,00

A

20000,00

10000,00 -

0,00 — SSss ‘ :
0 10 20 30 40 50 60 70
V [m/s]

80 90 100

Fig. 5.20: Poténcias requerida e méaxima disponivel em fun¢ao da velocidade ao nivel

do mar
Logo:

| Vi sst = 81 m/s = 158 kt

a.2) Velocidade maxima em altitude de cruzeiro (atmosfera padrao)

-Altitude: 2000m (~6500 ft ou FL065)
-parLoss = 1,007 Kg/m’
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Pot_req X Pot_disp

~——&— Poténcia requerida —#—— Poténcia disponivel ‘
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®

\

B e
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Fig. 5.21: Poténcias requerida e maxima disponivel em fun¢do da velocidade a 2000m
de altitude
Logo,

Vméx_@FL()65 =79 m/s = 154 kt

b) Velocidade de cruzeiro

Na velocidade de cruzeiro considera-se a poténcia entregue pelo motor (no eixo) como
sedo 75% da maxima. As Figuras 5.22 e 5.23 mostram os graficos resultantes.

Ppis, = 0,75 Py rocar
onde Py, rocar € a poténcia nominal corrigida para a altitude do local considerado.

b.1) Ao nivel padriao do mar

- Pesi= 1,225 Kg/m’

Pot_req X Pot_disp

—&— Poténcia requerida —#l——Poténcia disponivel ‘

100000,00

90000,00

80000,00

70000,00

60000,00

50000,00

40000,00

30000,00

20000,00

10000,00

0,00

V [mis]

Fig. 5.22: Poténcia requerida e 75% da poténcia maxima, ao nivel do mar

Vc_ssl =177,2 m/s = 150 kt
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b.2) Em nivel de cruzeiro

- Altitude: 2000m (~6500 ft)
- P@FL065= 1,007 Kg/m3

Pot_req X Pot_disp
—&— Poténcia requerida —#— Poténcia disponivel ‘
90000,00
80000,00 ¢ =
‘ ~
1]
70000,00
1
1
1
60000,00 1
1
1
50000,00 l{
A
T
T
40000,00 —
A
30000,00 +—Y!
20000,00
10000,00 7 S
' 90999
0,00 T i } T T T T T "
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
V [m/s]

Fig. 5.23: Poténcia requerida e 75% da poténcia maxima em funcdo da velocidade, a
2000m

Vc_@FL065 =72,3 m/s = 140,5 kt

5.2.2.2 — Alcance e autonomia

A equagdo 5.18 expressa a taxa temporal da variagdo do peso (W) em funcdo do
consumo especifico (C) e da tragdo (7). As equagdes 5.19 e 5.10 exprimem o consumo

especifico (C) e a tragdo em termos relacionados a motores a pistao propulsionados por
hélice.

W =-CT (eq.5.18)
V
c=C, —— eq.5.19
bhp 55017 p (eq )
T—U”P T =550bh Ty 5.20
_7 ) Ou = p7 (eq.5.20)

5.2.2.2.1 — Equac¢do de Breguet para alcance (Range — R)

A equagdo 5.21 denota o alcance instantdneo expresso em distdncia por massa
de combustivel remanescente.
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dR V. V _V(L/D)
daw -CT -CD -CW

(eq.5.21)

A integracdo da equagdo 5.21 leva a equacao de Breguet (eq. 5.22) para o alcance. Para
facilitar o calculo pode-se considerar a velocidade, o consumo especifico e (L/D)
aproximadamente constantes.

Equacdo de Breguet:
W,
R= j V(L / D) g VL e (eq.5.22)
co (W,

Alternativamente, subst1tu1ndo o C da equacdo acima por C=Cy,, *(V/550* n,,) :

¢, D W

bhp s
onde WW; e Wysdo respectivamente os pesos no inicio e no fim do trecho voado.

550 A
R= >, L —In (ZJ (eq.5.23)

R =1913 km

5.2.2.2.2 — Autonomia (Endurance — E):

de __ L _ 1 (ij (eq.5.24)
aw~ T —cw\D
1 LY 1, (W
E- —dW —(L/DYaw = Z | £ || 2= 525
ot <[ ptermyar <[ £) Ll | asas

E =22745,8s = 6,32h

5.2.3 — Uso de “flap”

Nesta secdo pretende-se estimar o efeito do uso de flap na sustentagdo e utilizar
os resultados no célculo de desempenho. A Figura 5.24 relembra a configuragdo plana
escolhida para o flaperon.
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Fig. 5.24: Flaperon

A equagdo 5.26 (RAYMER, 1992) estima o ganho de sustentacdo pelo uso de
flap. O termo AC, ~ do perfil sera avaliado de acordo com a analise dos resultados dos

estudos experimentais apresentados por Viken et al.(1984) e McGhee et al.(1984)
conforme mostra as se¢des seguintes.

S

AC,,, =AC, {M} cosA,, (€q.5.26)
ref

onde:

- Sfuppea € a porcdo da area da asa que possui flap no bordo de fuga.( Spupped = 6,73m2);

- Agr € o angulo de enflechamento da linha de juncdo do flap. (Ax; = 2,6°)

5.2.3.1 - Flap tipo slot-fowler simples

A Figura 5.25 ilustra um configuragao de flap fowler e abaixo é apresentado os
resultados para a configuragdo descrita no perfil aqui utilizado.

S N

Fig. 5.25: Flap fowler
Para:
Or=29°
o="7°
M=0,1
(gap/c)=0,011
(overlap/c) = 0,033
Re = 3x10°
AHL = 2,60

C=3,57
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5.2.3.2 - Flap simples

A Figura 5.26 varias deflexdes do flap simples no bordo de fuga a 12,5%c. Os
resultados sdo listados abaixo.

VI S ____l -4

Fig. 5.26: Flap simples (RAYMER, 1992)

Para Re = 3x106, aresenta-se os resultados abaixo:

5f': 0°

| Cinix=1,656; 0, = 18,43°
5f': 5°

| Conin= 1.748: 0o = 17.50°
5= 10°

| Conin=1.82 0c = 1747°
5= 12,5

| Cinix=1,859; 0. = 16,47°

5.2.3.3 - Flap tipo “Split”

Aqui ¢ apresentado o resultado para uma configuracdo de flap tipo Split. A
Figura 5.27 ilustra a geometria basica deste tipo de dispositivo.

%

Fig. 5.27: Flap Split

- flap no bordo de fuga a 20%c
- Re=3x10°
- 0= 60°

Cimax=2,651; 0. =10,97°

5.2.3.4 — Consideracdes sobre uso de flap
Considerando o uso de flap tipo sloted-fowler para pouso e decolagem, estima-

se 0 Cr_max com 6, = 30° pelo incremento de C; calculado pela equagdo 5.27 (RAYMER,
1992). Dos dados da se¢do 6.2.3.1, calcula-se que:
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AC;=3,57T-1,656=1,914
ACL = AC; (Spapped/Srep) €0 Anr (eq.5.27)

ACp=1,914*(6,73/9,75)*cos(2,6°)

ACL=1,32

CL omix sr=300= 2,72

A Tabela 5.2 relembra os valores de C; 4 requeridos para velocidades baixas o que ¢
especialmente importante para as fazes de decolagem e pouso.

Tab. 5.2: Valores de C; requeridos a baixas velocidades

V [Kt] V [m/s] Cr max
30,0 15,43 3,088
35,0 18,01 2,269
40,0 20,58 1,737
45,0 23,15 1,372
50,0 25,72 1,112

5.2.4 — Decolagem

A decolagem possui duas fases distintas: Fase terrestre (ou fase solo) e fase ar
(ou aérea). A fase solo corresponde a corrida para a decolagem até o momento em que
se tem razdo de subida. Na fase solo existe um momento de transicdo que comega no
momento em que a aeronave comeca a levantar o nariz, chamado de rotagdo. A rotagdo
o ocorre a uma velocidade determinada, Vg (velocidade de rotagdo), e continua até o
avido atingir um angulo de ataque pré-determinado. Nesse momento, a aeronave tem
velocidade vertical positiva, € o inicio da fase aérea. Esta fase vai até a aeronave atingir
a altura de 15m (50 ft) e pode ser dividida em duas: Transicdo e subida estabilizada. A
fase transiente corresponde a por¢do da subida inicial na qual a velocidade e a razao de
subida estdo se desenvolvendo. A subida se d4 a partir do momento em que o avido
atinge o seu regime de subida, o que implica em razdo e velocidade de subida
constantes.

Dividindo a fase solo em duas: corrida ¢ rotacao; ¢ a fase aérea em transicao e
subida estabilizada, a distancia total de decolagem fica conforme descrito na equagao
5.28. A Figura 5.25 (RAYMER, 1992) ilustra o procedimento.

S7o = [distancia de corrida (Sg)] + [Rotacao(Sk)] + [Transicao(Szz)] + [Subida(Sc)]
(eq.5.28)
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Fig. 5.25: Esquema grafico das fases da decolagem (RAYMER, 1992)

A velocidade considerada segura para a decolagem ¢ de pelo menos 10% acima
da velocidade de stall na configuragdo selecionada. As equagdes 5.29 e 5.30 computam
essa margem na velocidade e no coeficiente de sustentacio de decolagem
respectivamente.

Velocidade de decolagem (Vro):
Vio=1,1 Vs 10 (eq.5.29)

onde Vs 7o € a velocidade de “stall” na configuracdo de decolagem.
Sendo assim, € possivel escrever a relagdo entre os coeficiente de sustentacdo na
decolagem (C;_10):

Cr 70 = (Crmix 10) 1 1,21 (eq.5.30)
onde 0 Crmgx 70 € 0 Crmgr na configuragdo de decolagem.
Abaixo, a Figura 5.26 (GALLAGHER et al., 1992) mostra um esquema simplificado
das for¢as que atuam na corrida para a decolagem. A equacao 5.31 escreve a forca de

atrito em fungdo das forgas verticais ¢ do coeficiente de atrito. A equacao 5.32 ¢ o

balango de forcas na dire¢do da decolagem.
L

T;ﬁw/ﬁ;n
e

v
“."
Fig. 5.26: Forcas atuantes quando no solo
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R=u (W-L) (eq.5.31)

onde u ¢ o coeficiente de atrito na corrida para a decolagem.

Durante a corrida para a decolagem, o balango de forcas na dire¢ao da velocidade, fica:
T-D—-[u(W-L)]=ma (eq.5.32)

Raymer (1992) apresenta a Tabela 5.2 com uma lista de valores de referéncia para o
coeficiente .

Tab. 5.2: Coeficientes de atrito ( 4 ), apresentada por Raymer (1992)
e R e MM A TN T

p-typical values

Surface Rolling (brakes off) Brakes on
Dry concrete/asphalt 0.03-0.05 0.3-0.5
Wet concrete/asphalt 0.05 0.15-0.3
Icy concrete/asphalt 0.02 0.06-0.10
Hard turf 0.05 0.4
Firm dirt 0.04 0.3
Soft turf 0.07 0.2
‘Wet grass 0.08 0.2

5.2.4.1 — Calculo para distancia de decolagem

O coeficiente de sustentagdo no momento da decolagem (Lift-off) é calculado
pela equagdo 5.30, transcrita abaixo:

Cr 10 = Crmax 70/ 1,21

Considerando Crmax 10 = 1,8, encontra-se;

Vs_TO :20,25 l'I]/S,

CL7T0 =1 ,49

€

VTO = 22,26 m/s

A solugdo de equagdo 5.31 para a aceleragdo, leva a equagdo 5.33, abaixo.

g T P 2 2
=2 \T-D—uW-L)|=g|| ——u |+ —C, —KC,"+uC,)V 5.33
a W[ (W —L)] gKW uj 5775 o, 4 uC,) }(eq )

5.2.4.1.1 — Fase terrestre (S1)

A equacao 5.34 contabiliza as distancias da fase terrestre e as equacdes 5.35 ¢
5.36 sdo utilizadas para calcular cada etapa (Sg € Sk) da fase terrestre individualmente.

S] = SG + SR (€q534)
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- Distancia de corrida até a Vi (S¢):

vf vf
vt
SG_j;dV_Ej—d(V)

Vi Vi a
f 2 K, +KJV}
SG:LI A7) __| L | 224 (eq.5.35)
2g5 K, +K,V 2gK , K, +K,V
onde:
T
K, = (Wj—,u e
K, :L(ﬂCL -G _KCL2
20W/S) 0
Asfalto/Concreto seco:
u=0,035
Kr=10,46
K, =-0,000107
Grama molhada:
u =10,08
Kry=0,417
K, =-0,000016

logo, calcula-se que

S¢ = 58m; para asfalto/concreto seco
e
S =61,2m; para grama molhada

- Distancia da rotacao até “lift off” (Sr)

Assumindo o tempo de rotacdo igual a Is e desprezando a aceleracdo neste curto
intervalo de tempo a velocidade V7o = 22,26 m/s, escreve-se a equacao 5.36:

Sr =1t V1o (eq.5.36)
Sg=1%22,26
Sg =22,26 m

Portanto, a distancia da fase solo (ou terrestre) calculada ¢ seguinte:

S[ZSG“‘SR

S; = 80,26 m; para asfalto/concreto seco

C

S; = 83,5 m; para grama molhada
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5.2.4.1.2 — Fase aérea (S,):
A equacdo 5.37 contabiliza as distancias da fase aérea.
S$;=8m + Sc (eq.5.37)

onde S7z € a distancia percorrida durante a Transi¢do e S¢ € a distancia percorrida

durante a subida inicial.
l&

TCLIMB

Yo -
-
TAKEOFF 2 YcLIMB
V=Vro (ye "}t 7
-

L, - hyg. BoBRSTACLE
%? + Fd ) N
IQ— Str —.-l-.-—- Sc —-I

TRANSITION TO CLIMB

Fig. 5.27: Fase aérea da decolagem (RAYMER, 1992)

5.2.4.1.2.1 — Transicao

Durante a transi¢do o avido acelera de Vyo = 1,1 Vi 10 até 1,2 V, 7o, Pode-se,
entdo, escrever a equacao 5.38.

Vir = 1,15Vs 10 (eq.5.38)

VTR = 23,29 m/s

tal que V7r € a velocidade durante a transigao.

Pela equacao 5.39 ¢ possivel calcular o raio de curvatura durante a transigdo conforme
abaixo. Para isso, define-se o fator de carga n por n = L/W e considera-se que na
condi¢do de voo durante a Transi¢ao este seja, aproximadamente, n = 1,2 (RAYMER,
1992).

— L _ (1 / 2)pS(0’9CLmdx )(1’ 1 SI/stall )2 —

w (1/2)pSC, V>

Lmax" stall

1,2

V2
n=1,0+-"%=1,2
Rg
onde R ¢ o raio de curvatura da trajetoria de transi¢ao;
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entao,

2 2
_ Vi Ve 0,205V, (eq. 5.39)
gn=1) 0,2g ‘
logo,
R=209,22 m

Através da geometria do problema, mostrada na Figura 5.27, calcula-se a altura
percorrida durante a transi¢do (4rz) pela equacao 5.40.

T-D\ (T 1
SeNnY supida = 7 = W_(L/D)

T-D T 1
S :R'Sel’l =Rl —— |=R| ——
TR ySublda { W ] [W (L/D)j

Dy = R(1=COS ¥ 5,144 (eq. 5.40)

Str = 209,22%[(1908,7-285,86)/4410]

| y=19°
logo,

| Stz =77m

‘ hTR = 5,4m

Ao final da Transigdo, a velocidade de subida sera

‘ Ve = 24,30 m/s

5.2.4.1.2.2 — Subida

Também pela geometria do problema (Fig. 5.27), fica facil escrever a equacdo
5.41, abaixo, que explicita a distancia percorrida durante a subida inicial.

h h

SC _ obstacte  ""TR (eq 541)
tan }/Subida
hobsmcle =50ft ~ 15m
‘ Sc=24,37Tm
Logo, a distancia da fase aérea (S>) €
| S, =10137m
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5.2.4.1.3 — Distancia total
Agora , € possivel contabilizar todas as etapas da distancia de decolagem. A
equacdo 5.42 expressa o cdlculo da distdncia total de decolagem considerando a

presenca de um obstaculo com altura de 50ft (~15m) na direcdo da mesma..

S70 = [distancia de corrida (Sg)] + [Rotagao(Sg)] + [Transicao(S7z)] + [Subida(Sc)]

(eq. 5.42)
Sto =81+ 8>
Asfalto ou concreto seco:
| Sro=181,6 m
Grama molhada:
| Sro=184,87m

5.2.4.2 — Método estatistico para distincia de decolagem

Raymer (1992) apresenta a Figura 5.31, abaixo, baseada em dados estatisticos
para que se possa estimar a distdncia de decolagem com base no Pardmetro de
decolagem (TOP), conforme a equacdo 4.43 abaixo.

- Parametro de decolagem (7ake-Off Parameter —TOP):
TOP = [W/S]/ o C._10 (BHP/W)] (eq. 4.43)

onde:

- 0 ¢ arazdo entre a massa especifica atmosférica local e a massa especifica ao nivel do
mar (6 =p/pg) e

- (BHP/W) ¢ a relagdo poténcia-peso no peso de decolagem.

TAKEOFF 5
DISTANCE [ NUMBER
10° ft 3 OF JET

12 4  ENGINES

JET

1n e BALANCED
FIELD

10 F LENGTH

9 b

0 A L 1 1 i i
o 100 200 300 400 500 600
Ww/S w/S
TAKEOFF PARAMETER:

or
oCp. T/W oCy BHP/W
After Ref. 4 and 5 Lto Lto

Fig. 5.31: Grafico para estimativa de distancia de decolagem (RAYMER, 1992)
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TOP =629

STO =550t = 167,64 m

O valor encontrado aqui ¢ cerca de 90% do valor encontrado anteriormente na se¢ao
5.2.4, ou seja, sdo suficientemente proximos para que sejam considerados coerentes.

(167,64)/(181,6) = 0,923 (92,3%)

5.2.5 — Pouso

O procedimento de pouso ¢ muito parecido com a decolagem no que diz respeito
as suas fases. Assim como a decolagem é composto por uma fase aérea, durante a
aproximacao final, ¢ uma no solo apdés o toque. As etapas dessas fases sdo
contabilizadas pelas equagdes 5.44 e 5.45. A Figura 5.28 abaixo (RAYMER, 1992)
apresenta o procedimento de pouso dividido em suas fases e os principais parametros de
voo em destaque.

V=V
'\“\\  } R
-
-
ya N TOUCH
_—— DOWN BRAKES
S V=Vrp APPLIED
~ ™D =
hoRSTACLE \1‘" V=V, V=0

Sa ——=eje— S5 —ep S Sp

FLARE [FREE BRAKING

PPROACH DISTANCE'! pheranNCE | ROLL DISTANCE
L e— GROUND ROLL

TOTAL LANDING DISTANCE
Fig. 5.28: Esquema grafico das fases de pouso (RAYMER, 1992)

Fase aérea:
Fase aérea (S3) = [Aproximacao final (S,)] + [Arredondamento — flare (St )]
S; =8, +5; (eq. 5.44)
Fase terrestre:
Fase terrestre (S,)= [corrida livre (Sgr)] + [distancia de frenagem (S3)]

S4 = SFR + SB (eq. 545)
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5.2.5.1 — Arredondamento (flare)

O arredondamento (ou flare) € o procedimento no qual a razdo de descida na
aproximagao ¢ reduzida (para que o toque na pista seja mais suave) por agao do piloto
de levantar o nariz induzindo o aumento do angulo de ataque. E, idealmente, feito sem o
uso do motor (7 ~ 0) causando perda de velocidade.

CLma’x - pouso — 277

Vs_LD =16,5m/s =32 kt

tal que V; 1p € a velocidade “stall” na configuragdo de pouso.

Cp op = ~0,45

Do balango de forgas no planeio e da geometria apresentada na Fig. 5.28, escreve-se:

Wseny = T — D; talque T~ 0

seny = D/W
y = sen” (D/W)
onde y ¢ o angulo de descida.
Entao,
y=16,4°

Definindo-se uma margem de 23%, a velocidade no “flare” (V)) fica:

Vi=123Vs 1p
Sendo assim, calcula-se:

V, =203 m/s = 39,5 ki

Pode-se entdo encontrar o raio de curvatura (R) durante o “flare”.

R=V;//02g

R=210,25m

Com a equagdo 5.46, deduzida pela geometria do problema, € com os pardmetros
calculados acima a distancia Sy, relativa ao “flare” pode ser calculada tal que:

Sr= R seny (eq. 5.46)

S; =59,36m

E ainda:
hr = R (I-cosy)
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onde /i ¢ a altura em relagdo ao solo na qual inicia-se o Arredondamento;

logo,

hy = 8,55m

5.2.5.2 — Aproximacio

A velocidade de aproximagdo (V,,) deve ser de 10% a 30% da velocidade de stall
(RAYMER, 1992) na configuragdo de pouso (Vs rp ). Utilizando a margem de 30%,
temos a equagao 5.47:

Vap=1,3Vs 1p (eq. 5.47)
Entao,
CLJ’P = (CLmdxjotz.vo) / 1,69
CLmdxApouso = 2,7
Logo:

CL_ap = 1,6

Vs_LD =16,5m/s =32kt

Vap=21,05 m/s = 41 kt

Assim ¢ possivel calcular a distancia As pela equagao 5.48.
hobstdculo = 50ft ~ 15m
Sap = (hobstdculo* hj) / Tg(y) (eq 548)

S =21,9m

Logo, a distancia percorrida na fase aérea do pouso ¢é

S3=8a+ 5

S3=281,28 m

5.2.5.3 — Corrida livre (frree roll)

Definem-se os parametros abaixo para o calculo da distancia de corrida livre, na
qual a velocidade ¢ considerada constante.

Velocidade de toque — Vyp:
Vrp = 1,15 Vs 1p

Vip = 18,98 m/s = 36,9 kt

Considera-se V7p aproximadamente constante até o inicio da frenagem.
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Tempo de corrida livre estimado (zgz):
trr =28

Calcula-se a distancia de Corrida Livre (Srr) pela simples multiplicacdo do intervalo de
tempo pela velocidade.

Logo,

SFR = 37,96111

5.2.5.4 — Percurso de frenagem (Braking distance — Sg)

Aplicando a (eq.5.35) para as condi¢des de pouso, pode-se escrever a equacao
5.49. A Tabela 5.3 lista os coeficientes de atrito de referéncia durante a frenagem.

Sp = [1/ g K)I{ In[(Kr + KaV7) | (K + KaVi)]} (eq. 5.49)
onde:
T
=)
K, :L(ﬂCL -G _KCL2
20w/ S) ¢
E ainda,
- I/}: 0’
- Vl = VTD = 18,98 l’l’l/S;
-g=98 m/sz;
-T~0N.

Tab. 5.3: Coeficientes de atrito () tipicos durante a frenagem (RAYMER,1992):
Surface Brakes on

Dry concrete/asphalt 0.3-0.5
Wet concrete/asphalt| .15-0.3
Icy concrete/asphalt | 0.06-0.10

Hard turf 0.4
Firm dirt 0.3
Soft turf 0.2
Wet grass 0.2

Da Tabela 5.3, para Asfalto ou concreto seco, define-se:

u =035
Logo,
K4 =0,0009
Kr=-0,35
Sp=147,8 m

Da Tabela 5.3, para grama molhada, define-se:

u=0,2




Logo,

K, =0,00021
KT = -0,2
Sp=1155m

Assim, o percurso da fase terrestre (S4) calculado ¢

S4: 186 m

5.2.5.5 — Distancia total de Pouso (S.p¢)

Sendo assim, a distancia total de pouso (Szpc) pode ser calculada pela soma das
distancias das fases aérea e terrestre durante o pouso, tal que

Sipe = 83 +.84

Logo:

SLDG =267 m

5.2.6 — Voo ascendente

A Figura 5.29 abaixo (RAYMER, 1992) ilustra as for¢cas que atuam em voo
ascendente assim como seus eixos de atuacgdo, principais eixos de referéncia da
aeronave e principais angulos.

0,
w

~

Vy =V SINy
Vi =V COSy

Vy
G=TANy=
Vu

Fig. 5.29 Diagrama de véo ascendente (RAYMER, 1992)

Fazendo o balango de forgas e considerando ¢ =~ 0, escreve-se as equagdes 5.50 ¢ 5.51.

T =D + Wseny (eq. 5.50)

L =Wcos y (eq. 5.51)
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5.2.6.1 —Razio de subida (Vy)

Pela equagdo 5.52 define-se a velocidade vertical, a qual refere-se usualmente
como razao de subida.

T-D

V =Vseny = V{—j d !
/4

V(___j (eq. 5.52)

I

w L/D
Lembrando que:

Preg =DV
€
PDisp = TV:”]pPhp

Entao,
V(T_D) = PDl'sp' PReq

Logo, ¢ possivel escrever a razdo de subida em funcdo das poténcias requerida e
disponivel conforme a equagdo 5.53. O resultado ¢ mostrado na Figura 5.30 para duas
altitudes.

V= (Ppisp- Preg) /W (eq. 5.53)

Observacao:

O problema deste calculo ¢ que este considera a estimativa parabdlica da polar
de arrasto e esta ndo contabiliza o grande aumento de arrasto a baixas velocidades.

Isto costuma apontar os resultados de razdes de subida para valores de velocidades
muito baixos, as vezes até mesmo abaixo da velocidade de stall (RAYMER, 1992).

Além disso, a equagdo que explicita a tragdo da hélice sendo proporcional ao
inverso da velocidade (eq.5.13) acaba por implicar que a tragdo cres¢a infinitamente
com o decréscimo da velocidade, o que ¢ absurdo.

Na falta de dados experimentais da aeronave ou de resultados obtidos de uma
ferramenta CFD adequada, uma tentativa de compensacdo dos resultados sera feita
baseada em dados de aeronaves com real semelhanga em geometria, relacdo poténcia-
peso e faixa de desempenho a aeronave aqui proposta.”
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Fig. 5.30: Razao de subida

5.2.6.1.1 —Melhor razao de subida

O ponto maximo da curva acima indica a melhor razdo de subida calculada. Ao
nivel do mar (na atmosfera padrdo), encontra-se:

Valores calculados:
Velocidade para melhor razao de subida (Vy):
Vy=26m/s = 50,5 kt
Melhor razao de subida (Vy -
Vy max = 12,48 m/s = 2457 ft/min

Valores considerados:

Vy =42m/s = 81,6 kt
e
Vy max = 11,49 m/s = 2261 ft/min

5.2.6.2 — Angulo de subida (y)

A equacdo 5.54 apresenta o calculo do angulo de subida.

y =sen” (Ej =sen” (z —ﬂj =sen”' (l—Lj (eq. 5.54)
w w L/D w L/D
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5.2.6.2.1 —Melhor angulo de subida

No gréfico anterior, ¢ o angulo para o qual a razdo V' / V € maxima. O grafico
da Figura 5.31, abaixo, mostra claramente o desvio da realidade que o céalculo baseado
em dados estimativos impds aos resultados. Neste caso, os maiores angulos de subida
sdo extremamente altos, além de estarem abaixo da velocidade de “stall”.

[—*— angulo de subida —=— angulo de subida @1000m

90,00
80,00 +

70,00 4 [\ r\

60,00

50,00

40,00 A

30,00 4

Angiolgai

20,00 4

10,00 J =SS
10 20 30 40 50 60 70 M 100

VIm/s]

-10,00

Fig. 5.31: angulo de subida

Segundo sugere Raymer (1992), a velocidade para melhor angulo de subida costuma
estar entre 85% e 90% da velocidade de melhor razdo de subida (Vy). Ser4 considerada
entdo a velocidade de melhor angulo de subida o valor encontrado pela equacdo 5.55
abaixo.

Vx=0,87Vy (eq. 5.55)

Entao, sera considerado o melhor angulo de subida o valor do grafico acima para a
velocidade calculada pela equacao 5.55.

Vy=36,5m/s =71kt
c
¥ mix = 0,34 rad = 19,6°

A Figura 5.32 mostra a polar de velocidades para voo ascendente, ou seja, o grafico
entre a velocidade vertical e horizontal.
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Polar de velocida em véo ascendente

15,00

—
10,00

5,00 \\\

0,00

V_vert

-5,00

N

-10,00

V_hor

Fig. 5.32: Polar de velocidade em voo ascendente (Vy x Vp)

5.2.6.3 — Altitudes operacionais

As altitudes operacionais sao altitudes-chave de uma aeronave que delimitam
seu envelope de voo ou a classifica em termos de desempenho. A partir das defini¢des
abaixo, verifica-se pelas de poténcia requerida e disponivel qual a massa especifica dor
ar correspondente a cada razdo de subida maxima e, entdo, qual a altitude (ISA) relativa
a este valor de massa especifica. Os valores encontrados sao listados abaixo.

Teto de cruzeiro (hcg):

- Altitude alcangada quando a razdo de subida reduz-se a 300 ft/min (~1,5 m/s)

p =046 Kg/m?>; hegp=9126m

Teto operacional (hopr):

- Altitude alcangada quando a razdo de subida reduz-se a 100 ft/min (~0,5 m/s);

p =0,40 Kg/m*; hopr = 10268m

Teto absoluto (/.4zs):

- Altitude alcan¢ada quando a razdo de subida reduz-se a zero.

p=0,37Kg/m?; hyps=10889m
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5.2.7 — Voo descendente

A Figura 5.33 abaixo (GALLAGHER et al., 1992) ilustra as forgas atuantes no
voo planado. A equagdo 5.56 define o angulo de descida e a 5.57 relaciona o angulo de
descida com a razao (L/D). Observa-se que em voo planado, a tracao ¢ nula (7= 0).

Lift
/
W d\?T
x & ¢
Weight

\<—Lift = W cos y

" { \\‘ \.TV L/y/
AV

Dra g=Wsiny T

(a) (b)

FORCES IN A STEADY GLIDE
Fig. 5.33: Diagrama de for¢as em voo planado (GALLAGHER et al., 1992)

D = W seny
L =W cosy
y = sen” (D/W) (eq. 5.56)

L _Weosy 1 .1 (eq. 5.57)
D  Wseny Tg(y) vy

As equagoes 5.58 e 5.60 abaixo sdo as mesmas para minimo arrasto (ou tragdo):

2w f K
V. . = |— | — eq. 5.58
Méx_L/D oS CDO (eq )

= . (eq. 5.59)

127



L 1 1 |me(AR)
= - = eq. 5.60
(Djma’x 2 ( q )

5.2.7.1 — Calculo dos parametros de v6o em planeio

Da (eq.5.60), calcula-se:
(L/D)mix = (1/2)[m 7,5%0,83/0,02]

‘ (L/D)max = 15,6 ‘

Da (eq.5.58) calcula-se:
| V miei = 34,2 /s = 66,5 kt |

onde V.4 p € a velocidade de melhor planeio. Lembrando que a velocidade de melhor
planeio € aquela na qual o alcance ¢ méaximo, ou seja, L/D ¢ maximo.

5.2.7.2 — Razao de descida (V)
Com éangulo de descida de melhor planeio, calculado abaixo, seguem-se os

passos da equagdo 5.61 a 5.63 para o calculo da razdo de descida (V).

Angulo de descida para V4 Lp:

y = sen” (D/W);
D =fv)
y=13,7° |
V, =Vseny = seny [szcﬂ (eq. 5.61)
s ) pC,
D C,
seny =—coSy = ——Co0S eq. 5.62
y = cosy = cosy (eq. 5.62)

L

W 2cos’ yC: w 2
VV=,/——Z Lz | (eq. 5.63)
S pC S p(C.1Ch)
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Os valores criticos mencionados acima podem ser apontados ou encontrados na curva
polar de velocidade (hoddgrafo), ou seja, o grafico (Vyx V,) conforme ilustra a Figura
abaixo apresentada por Raymer(1992):

VELOCITY-ft/s

0 10 20 30 40 50 60 0 80 9% 100

" M " e

14 ~ - MINIMUM SINK RATE

“"I-.
S~o / BEST GLIDE RATIO
2 4 — /

74

st
SINK SPEED
ft/s

Fig. 5.34: Polar de velocidade em voo planado (Vy x Vi) (RAYMER, 1992).

Na Figura 5.35, abaixo, ¢ plotada o grafico (Vy x Vy) em voo planado.

Polar de velocidade

Vh
0,00 T T T 1

0,00 20,00 40/00 60,00 80,00 100,00 120,00 140,00
(10,00

000, M‘“W

"0\
(30,00 ‘\)

(40,00) \
(50,00 X
(60,00)

(70,00) -

Vv

(80,00) -

(90,00)

Fig. 5.35: Polar de velocidade em v6o planado (V' x V) em unidades SI
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5.2.8 — Desempenho em curvas niveladas

A Figura 5.36 abaixo ilustra as forcas atuantes em curvas sustentadas

L‘rﬂw

L =nW

L= W1

Fig. 5.36: V6o em curva (RAYMER, 1992)

A equagdo 5.64 define o Fator de carga (n). A Figura 5.37 mostra a vista frontal de um
avido em curva.

n=LW (eq. 5.64)

Horizontal plane

W Front view

Fig. 5.37: Diagrama de forgas de voo em curva nivelada (RAYMER, 1992).

Da Figura acima, escrevemos as equagdes de 5.65 a 5.67.

L, =W =Lcos¢ (eq. 5.65)
1
n= (eq. 5.66)
cos¢
L =WAn*-1 (eq. 5.67)
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5.2.8.1 — Razao (ou taxa) de curva (i)

- E a taxa temporal da mudanca de direcio do vetor velocidade no plano horizontal
conforme explicita as equagdes 5.68 e 5.69.

dw/dt = vy =(g Ted) | V (eq. 5.68)

W nz—l_g n*—1
= wigy T v

(eq. 5.69)

onde @ ¢ o angulo inclinagdo das asas.

5.2.8.1.1 — Curva sustentada

A curva sustentada consiste na curva na qual além de ndo haver perda de altura,
ndo hé perda de velocidade com o aumento do angulo de ataque. Sendo assim, para cada
regime de poténcia existe um fator de carga (n) limite que se pode impor sem que haja
perda de velocidade. Na poténcia maxima, existirdA um fator de carga méaximo
correspondente e uma razao de curva maxima sustentada. Impondo a condigao de tragao
igual ao arrasto numa curva, leva a equacao 5.70 abaixo.

n = (T/W)(L/D) (eq. 5.70)

onde n ¢ o fator de carga méximo em curva sustentada.

Escrevendo em termos de coeficientes aerodinamicos basicos, leva a equagdo 5.71:
C,=nW/iqS

_l_a [T 4%,
n_\/K(W/S)(W W/SJ (eq.3.71)

ou

CD
L=nl =q8—2 (eq. 5.72)

Pelas equagdes 5.68 ou 5.69, ¢ possivel calcular os dados da Tabela abaixo.

131



Tab. 5.4: Taxa de curva a velocidade constate

V[m/s] ®[°] ®[rad] dy/dt[rad/s] dy/dt[grau/s] n
80 5 0,087266 0,011 0,61 1,00
80 10 0,174533 0,022 1,24 1,02
80 15 0,261799 0,033 1,88 1,04
80 20 0,349066 0,045 2,55 1,06
80 25 0,436332 0,057 3,27 1,10
80 30 0,523599 0,071 4,05 1,15
80 35 0,610865 0,086 491 1,22
80 40 0,698132 0,103 5,89 1,31
80 45 0,785398 0,123 7,02 1,41
80 50 0,872665 0,146 8,36 1,56
80 55 0,959931 0,175 10,02 1,74
80 60 1,047198 0,212 12,16 2,00
80 65 1,134464 0,263 15,05 2,37
80 70 1,22173 0,337 19,28 2,92
80 75 1,308997 0,457 26,19 3,86
80 80 1,396263 0,695 39,81 5,76
80 85 1,48353 1,400 80,22 11,47

A plotagem dos dados da Tabela acima leva a Figura 5.38, abaixo:

150,00

taxa de curva

130,00

110,00 4

90,00

70,00

50,00

Razao de curva [grau/s]

30,00 4

10,00 4

___*‘0__,,,/-0——/"/‘
10 20 0 40 50 60 70 80 9

-10,00

Angulo de inclinagao

A Figura 5.39 mostra o crescimento fator de carga (n) requerido para manter a curva
sustentada. Tal Figura ¢ plotada com o uso da equagdo 5.66 oriunda do simples balango
de forgas para curvas niveladas. A possibilidade ou ndo de sustentar a curva em altos
fatores de carga varia em funcao das limitagdes aerodinamicas, relacdo entre poténcias

Fig. 5.38: Taxa de curva a velocidade constate

requerida e disponivel nestas condigdes e limitagdes estruturais.

132




15,00

Fator de carga

10,00

0,00

30,00 -

25,00

20,00

Fator de carga

—e— Fator de carga

5,00

*~————4

—o——o—o—9

M

e

10

20

30

40 50

angulo de inclinagéo [grau]

60 70 80 920

Fig. 5.39: Fator de carga em funcao da inclinagdo lateral

Pelos mesmos principios da Tabela 5.4 escreve-se a Tabela 5.5 como exemplo de
variagdo da taxa de curva para um angulo de inclinagdo escolhido e varias velocidades.

Tab. 5.5: Taxa de curva a inclinag¢do (®) constate:

V[m/s] D[°] ®[rad] dy/dt [rad/s] dy/dt [grau/s] n
35 30 0,523599 0,162 9,26 1,15
40 30 0,523599 0,141 8,10 1,15
45 30 0,523599 0,126 7,20 1,15
50 30 0,523599 0,113 6,48 1,15
55 30 0,523599 0,103 5,89 1,15
60 30 0,523599 0,094 5,40 1,15
65 30 0,523599 0,087 4,99 1,15
70 30 0,523599 0,081 4,63 1,15
75 30 0,523599 0,075 4,32 1,15
80 30 0,523599 0,071 4,05 1,15
85 30 0,523599 0,067 3,81 1,15

A Figura 5.40, a seguir, ¢ o resultado do grafico obtido com os dados da Tabela 5.5:
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razao de curva a inclinagdo constante

—x— dy/dt [grau/s]

12,00

X
10,00 K\

NN
B

dy/dt [grau/s]

6,00

4,00 ,\\\‘\’\4\%

2,00

0,00 ‘ ‘ ; ; ; ‘
30 40 50 60 70 80 90 100

Velocidade [m/s]

Fig. 5.40: Taxa de curva a velocidade constante

5.2.8.1.2 — Razao de curva Instantanea

Se for permitido a perda de velocidade enquanto o aumento da razdo de curva ¢é
forgado com o aumento do fator de carga, entdo a maxima razdo de curva ¢ aquela
limitada pelos limites estrutural e de “stall” conforme ilustra a Figura 5.41 (RAYMER,
1992) no ponto indicado como “Corner Speed”.

(SAMPLE DATA)
(SOME GIVEN ALTITUDE)  CORNER

SPEED
TURN RATE
¥ (deg/sec) TYPICAL FIGHTER
STRUCTURAL LIMIT
7T \ AY n=133
\ N N
25 ¢ \ AN SUSTAINED TURN
RATE ENVELOPE
\
20 1 \
\
15 1 10
5
4 STALL .
10 LIMIT <
51 Cimax - g
0 . . =
0 100 200 300 400 500 600 700

V-knots
Fig. 5.41: Desempenho em curva (RAYMER, 1992)

Entdo a maxima razdo instantdnea de curva para o avido aqui proposto ocorre a

aproximadamente 73,4m/s (~142,7kt) com um fator de carga de 10G, conforme
verificado no grafico da Figura 5.42, abaixo.
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Fig. 5.42: Desempenho calculado em curva
5.2.9 — Envelope de Véo

O grafico do Envelope Operacional (ou de Vo6o) da aeronave ¢ obtido
simplesmente plotando a curva de excesso de poténcia nula para varias altitudes, a curva
de stall para varias altitudes e o teto absoluto. O resultado ¢ mostrado na Figura 5.43,
abaixo. Escreve-se o excesso de poténcia (P.x) na equagdo 5.73:

Pey = Preq. — Paispy = V(T-D) (eq. 5.73)

Envelope de v6o
Altitude [10*3 m]

129 —Teto abs.
~=Linha Limite de STALL
10 ——P_req = P_disp
\\
/
/ ~
8

—

\
gua \

| \
0 I L ‘ —

00 100 200 300 40,0 50,0 60,0 70,0 80,0 90,0 100,0 110,0 120,0 130,0 140,0 150,0 160,0 170,0 180,0 190,0 200,0
V [knots]

Fig. 5.43: Envelope de voo
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5.2.10 — Consideracdes sobre o calculo de desempenho

Conforme previamente comentado alguns dos valores calculados ndo levam em
conta os efeitos viscosos a baixas velocidades. Entre eles destacam-se as razdes
maximas de subida, o maiores angulos de subida e a maior altitude alcangada (teto
absoluto). Para os dois primeiros valores foi feita uma compensagdo que trazem os
resultados para valores mais provaveis.

Quanto ao teto absoluto, uma valor mais provavel estaria por volta de 8000m
(Atmosfera padrao), enquanto o valor encontrado foi um pouco superior a 10000m.
Além disso, a 10000m a diferenca entre as velocidades méxima e de “stal/l” ¢ de apenas
cerca de 13kt (3,6 m/s) o que ¢ mais uma evidéncia da improbabilidade de que seja
possivel atingir e manter o voo a esta altitude. Entretanto, considerando que aeronaves
voando sob regras de voo visual (VFR) ndo o podem fazer acima de 14500 ft (4420m) e
que o voo acima de 12000ft (3658 m) sem suprimento de oxigénio ndo ¢ seguro, as
limitagdes mencionadas acima ndo trazem qualquer prejuizo ao desempenho esperado.

5.3 — Calculos complementares de estabilidade

A Figura 5.44 mostra os eixos longitudinal e vertical em torno dos quais ocorre
os movimentos de rolagem e guinada respectivamente.

Fig. 5.44: Eixos de guinaha e rolagem lateral (SADRAEY, 2012)
5.3.1 — Coeficientes de momento de Guinada e Rolagem

As equacdes 5.74 e 5.75, abaixo, explicitam os coeficiente de guinada e de
rolagem lateral respectivamente.
C, =N/qgSb (eq. 5.74)

C,=L/qSb (eq. 5.75)

onde:
N ¢ o momento de guinada e C, o seu coeficiente;
L ¢ o momento de rolagem lateral e C; o seu coeficiente.

A 1
g ¢ a presdo dinamica, tal que g = 3 o) %
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Atengao:

“Deve-se ter especial aten¢do para que ndo haja confusdo entre 0 Momento De
Rolagem Lateral L e a for¢a de sustentagdo também representada por L. A simbologia
foi mantida dessa forma para que fosse preservada a coeréncia com as publica¢des mais
tradicionais, em especial aquelas utilizadas como referéncia neste trabalho™.

5.3.2 — Equac¢oes de momento

A Figura 5.45, retirada da referéncia 4, exibe os parametros para calculo de estabilidade
lateral.

Lwing

Fig. 16.19 Lateral geometry.
Fig. 5.45: Geometria para estabilidade lateral (RAYMER, 1992)

A equacdo 5.76 computa os momentos de guinada:
N=N,+N, 5, +N, +F (X, -X,)-TY,-DY, -F (X, -X,) (eq. 5.76)

onde Y, ¢ a distancia entre o eixo do motor e o eixo longitudinal do avido, F, ¢ a forga
lateral gerada, em especial, pela empenagem vertical quando S+ 0 e F), € a forca lateral
devido ao desvio imposto ao escoamento pelo disco da hélice quando S+ 0

Em um avido monomotor implica que, encontra-se alinhado com o aixo longitudinalda
aeronave, dessa forma
TY,=DY,=0

A equagdo 5.77 computa os momentos de rolagem lateral:

L=L,+L, s0a—-F/(Z,) (eq. 5.77)
onde J, € o angulo de deflex@o do aileron.
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Raymer (1992) escreve a equacdo 5.78 para a forga na empenagem vertical:

0
E) = qvSvCFﬁ 6ﬂﬂ

(eq. 5.78)

onde Cprg, ¢ a taxa de crescimento do coeficiente (Cr,) da for¢a F, em funcdo de f.

Utilizando os mesmos principios da se¢ao 4.7.1 encontra-se:

Crp = 3,07 rad ! |

Abaixo, escreve-se as equagdes 5.76 e 5.77 na forma de coeficientes. O que leva as
equacoes 5.79 e 5.80:

Guinada:
C,=—N_—C, p+C, 6a+Cypf+Cyp fim ”(X ~X,) (eq.5.79)
qSWb e W
Rolagem lateral
L
G :qS—Wb: waﬂ+C,5a5a+C,ﬂv,[)’ (eq. 5.80)

5.3.3 — Estabilidade Lateral / Direcional Estatica

oc,
B
Nela, Fp ¢ a forga devido a assimetria lateral imposta ao escoamento pela existéncia do
angulo de derrapagem f

A equagdo 5.81 expressa a derivada de C, em relagdo a 8, ou seja, C, 5=

Cy=Cpp +Cppps +Cpp — ki3 aﬁ;; (X,-X,) (eq. 5.81)
¢, =¢,+C, (eq. 5.82)

Fp=pVAp Tgp (eq. 5.83)

dFp/df = Fpg = qNpAp(dChpiaae/dP) (T) (eq. 5.84)

onde:
« Npé onuamero de pas da hélice, tal que Nz=3;

o DaFigura 16.15 (RAYMER, 1992), encontra-se:

dcn_blade/dﬂ = 0,05
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« DaFigura 16.16 (RAYMER, 1992), encontra-se:
AT)=1,28

logo,

Fpp=1261,6 N/rad = 22 N/grau

5.3.3.1 — Asas
A seguir, apresenta-se a contribui¢do da asa para guinada e rolagem.

5.3.3.1.1 — Guinada

2 6(X, —X_)senA
C, =C; L teh cosA—A—R— (AR) + Ko = X
" 47(AR) | m(AR)(AR+4cosA) 2 8cosA AR
(eq. 5.85)
onde Cnyp, ¢ a taxa de variagdo de Cn,, (da asa) com p;
Assim,
Cng, = C;” (17,484*107) |
5.3.3.1.2 — Rolagem lateral
C/,, ,
CzﬁW = C C, + (Clﬂ )+ Czﬁwf (eq. 5.86)
L

onde:
- (C l/; )r € a variacdo de coeficiente de rolagem com f devido ao angulo de diedro I';

- (Clﬂw ;)€ a variacdo de coeficiente de rolagem com £ devido a posi¢ao vertical das asas

em relagdo a linha central da fuselagem;

tal que:
(€)=~ Cj:r {2;(1112/1’1))} (eq. 5.87)
Logo,
(Cip)r = -(4,8%0,0454/4)*[2*(1+2*0,56)/(3*(1+0,56)]
(Cip)r=-0,0493
E ainda,

JNAR -2, (D, + W)
bZ

1, (eq. 5.88)

lgwf — -
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onde Z,; Ds e Wy sdo respectivamente a distancia vertical do plano da asa a linha
central da fuselagem e as dimensdes vertical (Dy) e lateral (Wy) da fuselagem,;

portanto,

C]ﬂwf = 0,0429

Da Figura 16.21 (RAYMER, 1992), mostrada na Figura 5.46, estima-se que:

(Cp/Cr) ~-0,3
ASPECT RATIO ASPECT RATIO
[ | 2 3 4 5 6 7 8 [} 1 2 3 4 5 6 4
0 T 2 T T T L 0 Y 0 ) T | | L] L] 0
10 Wk 10
-1k 2 - %
30 30
-2k :: -2 w
-3 -J3 P 45
Ae/d (deg) =
-4 L —-4pF ss
g TAPER RATIO=0.5 -5F
-5l _s} 0
Me/4 (deg)
-1 -7F
Cln i TAPER RATIO=1.0
Cm(liel’l’tdhl)
G
8
C'h' (per radian)
L

Fig. 5.46: valores de (Cj../Cr) (RAYMER, 1992)

Entao,
Cipw = -0,3C; — 0,0493 +0,0429

Cpw=-0,3 Cr - 0,0064
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5.3.3.2 —Aileron

Os coeficientes para os ailerons serdo calculados pelo “Aileron Strip Method”
descrito por Raymer (1992). As equagdes 5.89 e 5.90 definem os coeficientes de
rolagem (C;,) e de guinada (C,;, ) devido a deflexdo dos ailerons.

“dAileron Strip Method”:
2ZKf (Z? J'YiSl. cosA,,
Cisu = g . (eq. 5.89)
C . =—0,2C,Cy,, (eq. 5.90)

A Figura 5.47 mostra a geometria para a aplicagdo do método

, Y; 2

| —
|

/ g

Fig. 5.47: geometria para a aplicagdo do “Aileron Strip Method” (RAYMER, 1992)

A aplicacdo desta geometria a aeronave proposta leva a Figura 5.48 abaixo:

Fig. 5.48: Divisdo da asa para a aplica¢do do “Aileron Strip Method”
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A tabela 5.6 a seguir exibe os resultados dos termos do somatorio obtidos para cada
se¢do da asa assim como o resultado do somatorio.

Tab. 5.6: Resultados para a equacdo 5.89

i | vipm] | cwiym) | si[m} Cf i[m] Yi Si
| 0,897 1,338 0,393 0,174 0,353
2 1,191 1,295 0,381 0,168 0,454
3 1,485 1,252 0,368 0,163 0,547
4 1,779 1,209 0,356 0,157 0,633
5 2,073 1,167 0,343 0,152 0,711
6 2,367 1,124 0,330 0,146 0,782
7 2,661 1,081 0,318 0,140 0,845
8 2,955 1,038 0,305 0,135 0,902
9 3,249 0,995 0,293 0,129 0,950
10 3,543 0,952 0,280 0,124 0,992
SYiSi= 7,168

tal que:

o dCydor =2,75

. Kf = 0,9

logo, calcula-se os valores do coeficientes (C;, ) € (C,, ). O resultado é o seguinte:

Cisa = 0,264

Cusa =-0,0528 C,,

5.3.3.3 — Fuselagem

A equagdo 5.91, apresentada por Raymer (1992) contabiliza a contribui¢ao da

fuselagem.
volume| D,
C e =—13 — eq. 5.91
np fus wa {WfJ ( q )

Cnﬂfus = - 0,207

5.3.3.4 -Empenagem vertical

Abaixo sao apresentadas as equagdes 5.92 a 5.94 para a empenagem vertical,
descritas por Raymer (1992).

SV

3,06—=
op S Z,,
~n, |=0,724+ *——0,4——+0,0094R (eq. 5.92)
op l1+cosA D, ‘
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onde S’ ¢ aarea da empenagem vertical extendida até a linha central da fuselagem;

0 S — _
Cnﬁv = CFﬂV a% 77\; SV (Xacv _Xcg) (eq 593)

B, S >
Clﬁv = _CFﬁV ﬁﬂv S—Zv (eq 594)

logo:
Cyupy = 3,07%0,918*(1,12/9,75)*[(5,025-1,614)/1,17]

Cupy = 0,854 ‘

Clg, = -3,07%0,918%(1,12/9,75)(-0,35)

Cpy = 0,113 |

5.3.3.5 — Contabilizando todas as contribuicoes

Assim, aplicando os resultados as equagdes 5.81¢ 5.82 transcritas abaixo pelas equacdes
5.95 ¢ 5.97, temos:

F.op, - _
— s
Cs=Co +Copus+Cop —q%wa—lb’:()(cg - Xp) (eq. 5.95)

Cyp= Ci* (17,484%107) - 0,207+0,854 — 0,035*1,114

Cyp= Ci (17,484x107) + 0,338 (eq. 5.96) |
c,=C, +C, (eq. 5.97)
Cy=-03C, +0,107 (eq. 5.98) |

O calculo das equagdes 5.96 e 5.98 para varios valores de C; leva a Tabela abaixo:
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Tab. 5.7: Resultados para C,s3e Cp

alpha Cr Cp Cip
-4 -0,168 0,338 0,150
-3 -0,084 0,338 0,125
-2 0,000 0,338 0,100
-1 0,084 0,338 0,075
0 0,168 0,338 0,050
1 0,251 0,339 0,025
2 0,335 0,339 -0,001
3 0,419 0,340 -0,026
4 0,503 0,341 -0,051
5 0,586 0,342 -0,076
6 0,670 0,343 -0,101
7 0,754 0,345 -0,126
8 0,838 0,346 -0,151
9 0,922 0,348 -0,176
10 1,005 0,350 -0,202
11 1,089 0,352 -0,227
12 1,173 0,354 -0,252
13 1,257 0,357 -0,277
14 1,340 0,360 -0,302
15 1,424 0,362 -0,327
16 1,508 0,365 -0,352
17 1,592 0,368 -0,378
18 1,676 0,372 -0,403
19 1,759 0,375 -0,428

Raymer (1992) apresenta a Figura 5.49 abaixo na qual estao plotadas uma curva
de valores de C,;zde acordo com a tendéncia historica e outra de valores sugeridos pela
NASA, ambas em fun¢ao do nimero de Mach.

Cay PER
RADIAN
4 1

3

2

|

25 50 T5 1.0 L.25 1.50 L7 2.0

MACH NUMBER
Fig. 5.49: Tendéncia historica de C,z (RAYMER, 1992)
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5.3.4 — Verificacido da autoridade de controle dos ailerons para f < 11,5°

Utilizando a equacao 5.80, transcrita abaixo, verifica-se quais valores de d, sdo
necessarios para que C; seja nulo, o que leva a Tabela 5.8.

L
Cl = 4S.b = Clﬂwﬁ‘i' C[&aga +Clﬁv/8

w

Verificacdo em condi¢des de pouso:

CLJottso: 1,6
Tab. 5.8: Resultados de d, para f variando até 11,5°
BI°] da [°] Cipw Cipy Cisa G
2 3,5 -0,4864 0,113 0,224 0,00
4 6,5 -0,4864 0,113 0,224 0,00
6 10,5 -0,4864 0,113 0,224 0,00
8 13,5 -0,4864 0,113 0,224 0,00
10 16,5 -0,4864 0,113 0,224 0,00
11,5 19,0 -0,4864 0,113 0,224 0,00

As dimensdes do aileron atendem ao requisito acima com deflexdo menor ou igual a 20°

5.4 — Cargas na aeronave

O presente trabalho ndo tem por finalidade apresentar o célculo estrutural da
aeronave. Entretanto, a determinacdo das cargas que atuam sobre a aeronave ¢ etapa
indispensavel para a etapa de dimensionamento estrutural.

A presente secdo tem por objetivo apresentar as principais cargas aerodinamicas
maximas impostas as superficies sustentadoras (asas, empenagem horizontal e
empenagem vertical) durante o vOo. Serd necessario posterior detalhamento e
aprofundamento sobre como cada elemento da aeronave ¢ solicitado mecanicamente
para que um projeto estrutural bem feito possa ser conduzido.

A nao ser que outro valor seja expressamente especificado, o fator de seguranga
de 1,5 devera ser imposto durante o dimensionamento estrutural por forca de
regulamentagdo aeronautica.

5.4.1 — Diagramas V-n

O diagrama V-n ¢ uma forma simples de expressar em um grafico as limitagdes
estruturais da aeronave. Recebe este nome pois nele plota-se o fator de carga n em
funcao da velocidade no qual n representa o limite estrutural para cada regime de voo.

5.4.1.1 — Diagrama V-n: Envelope de Manobras

A Figura 5.50 (SADRAEY, 2012) apresenta um esquema de uma diagrama V-n
tipico, sem o efeito de rajadas:

145



4 A Max q
+r|l'|"iJi [~~~/ /7= l B
i
Fositive I
Stall ar=a :
|
|
|
]
|
I
1 |—————— |
I . '
I v :
0 ] »
W, Corner speed We Vp W
Negative
“TMpmax
D C

Fig. 5.50: Exemplo de diagrama V-n de manobras (SADRAEY, 2012)
O ponto A do grafico ¢ freqiientemente chamado de Ponto de Manobra. Neste ponto,
tanto a sustentacdo quanto o fator de carga atingem os seus valores maximos. A
velocidade (Va), neste ponto, ¢ chamada de Velocidade De Manobra. Esta ¢ a

velocidade na qual sob o fator de carga maximo pode-se atingir a deflexdo maxima das
superficies de controle sem que isto cause danos estruturais.

A equacdo 5.99 (SADRAEY, 2012), abaixo, ¢ utilizada para o calculo da V',

V,=\n,V. (eq- 5.99)

V,=73,4m/s (142,7kt)

A velocidade de mergulho (7)) ¢ a méxima que a aeronave deve ser capaz de alcancar,
usualmente em atitude de descida, sem que haja danos estruturais. A equacao 5.100
(SADRAEY, 2012) ¢ utilizada para determinar o valor de V'

V, 21,5V, (eq. 5.100)

Vp=115,5m/s (225kt)

A Figura 5.51, a seguir, exibe o diagrama V-n da aeronave proposta com 0s mesmos
parametros exemplificados na Figura 5.50 acima.
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Diagrama V-n

110

10,0

9,0 3
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7,0 /
6,0 / 5
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4,0 /
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Fator de Carga - n

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70 75880 8 90 95 100 105 1108 115 120

-3,0 3

-4,0 3

-5,0 3

0 I

Velocidade [m/s]

Fig. 5.51: Diagrama V-n
5.4.1.2 — Diagrama V-n: Envelope de Rajada

A rajada de vento corresponde a uma variacdo subita na velocidade do
escoamento que incide sobre a aeronave quando em vOo na atmosfera terrestre. Tal
variagdo ¢ freqlientemente mais intensa no escoamento com turbuléncia de origem
orografica ou de variagdes térmicas. Turbuléncias a baixa altura causada por
construgdes humanas também sdo importantes em situagdes especificas.

As variagdes de velocidade advindas dos ventos de rajada induzem variagdo no
angulo de ataque e, portanto, variacdo no fator de carga e esforgos sobre a aeronave. A
Figura 5.52 exemplifica a situagdo.

Fig. 5.52: Efeito da componente ascendente da rajada de vento (V,)

A variag@o do angulo de ataque devido a componente vertical da rajada de vento ¢
escrita na equagao 5.101 abaixo:

— to! Vg Vg
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Assim, escreve-se a variagdo do coeficiente de sustentagdo devido a Vyna equagdo
5.102:
AC, =C, Aa (eq. 5.102)

Variagdo da sustentacdo devido a Vg na equacdo 5.103:

AL = gSAC (eq. 5.103)
L

Variagao do fator de carga na equacao 5.104:

An:£
w

(eq. 5.104)

Fator de carga induzido pela rajada em fun¢do da velocidade ¢ escrito na equagdo 5.105
e 5.106:

An =(KVeVCrapS)/(2W) (eq. 5.105)
Logo:
n=1+ KV VCropS)/(2W) (eq. 5.106)

onde, V' ¢ a velocidade na condi¢do considerada , V, ¢ a velocidade de rajada e K, ¢ um
coeficiente chamado “‘fator de alivio de rajada”, tal que:

0,884,
i 3 (eq. 5.107)
53+ 4,
Ug € a razdo de massa, tal que:
Ug =2(W/S) / (pgcCLa) (eq. 5.108)
Calculando:
Us =159
e
K, = 0,66

Por forga de regulamento, a aeronave deve suportar as seguintes velocidades de rajada:
a) Vy =50 ft/s (= 15,24 m/s) até 20000ft em velocidade de cruzeiro;

b) V,=25 ft/s (= 7,62 m/s) em velocidade de mergulho (Vp);
c) Vy=0606 ft/s (=20,12 m/s) em velocidade de manobra (V)
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Calculando os valores para cada caso acima, encontra-se o seguinte:
a) Para V, =50 ft/s (= 15,24 m/s):
n.=1+0,0545V, (eq. 5.109)
onde n. ¢ o fator de carga de rajada calculado a velocidade de cruzeiro V..

O sinal negativo incluido apds o primeiro termo vem do fato de que a velocidade de
rajada (V) pode ter sinal positivo ou negativo;

logo,

ner = 140,0545%77,2 = 5,2
ne.=1-0,0545%77,2 = -3,2

b) Para V,= 66 ft/s (= 20,12 m/s):
ny=1+0,072V, (eq. 5.110)
onde n4 ¢ o fator de carga de raja calculado a velocidade de manobra Vu;

Entao:

ngr =1+ 0,072%73,4 = 6,3
ny.=1-0,072*%73,4 = -4,3

c) Para V,=25ft/s (= 7,62 m/s):
np=1+0,027Vp (eq.5.111)
Onde np € o fator de carga de raja calculado a velocidade de mergulho Vp;

Entao,

np+ = 1+0,02*115,5 =33
np.=1-0,02*115,5=-1,3

A plotagem dos resultados acima no diagrama V-n de manobras resulta no diagrama V-
n combinado. Observa-se que nos resultados dos calculos acima todos os efeitos no
fator de carga induzidos por rajada estdo dentro do envelope de manobras outrora
especificado.

5.4.1.3 — Diagrama V-n: Combinado

O diagrama V-n combinado ¢ aquele que apresenta simultaneamente o diagrama
V-n de manobras e as cargas das velocidades de rajada calculadas na se¢do acima. A
Figura 5.53, (SADRAEY, 2012), mostra um exemplo de diagrama combinado. O
diagrama final ¢ a linha cheia, resultado da sobreposicdo do diagrama de rajada e de
manobra.
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Fig. 5.53: Exemplo de Diagrama V-n Combinado (SADRAEY, 2012)

A Figura 5.54 abaixo apresenta o diagrama V-n combinado tragado a partir dos calculos
realizados. A reducdo das cargas de rajada a velocidade de cruzeiro mostradas na Figura
anterior sdo desprezadas, pois as cargas de rajada sdo todas menores que as cargas
previamente especificadas.

Diagrama V-n Combinado

11,0
10,0
9,0
8,0
7.0
6,0
5,0
4,0
3,0
2,0
1,0
0,0 -
-1,0
2,0
-3,0
-4,0
-5,0
-6,0
7,0

Fator de Carga - n

Velocidade [m/s]

Fig. 5.54: Diagrama V-n Combinado
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5.4.2 — Cargas nas asas

Nas subsecdes abaixo serdo apresentados os carregamentos aerodindmicos nas

asas nos varios planos em que eles se manifestam assim como os diagramas de forca
cortante e momento fletor.

A Figura 5.55 abaixo mostra a convengao de sinais utilizadas nos diagramas.

Cortante

Fletor

() [N

Fig. 5.55: Convencao de sinais para forga cortante a momento fletor

5.4.2.1 — Carregamento no plano yz

A Figura 5.56 mostra o carregamento nas asas no plano yz. Nesta Figura, o
carregamento foi calculado com fator de carga n = 10,4; velocidade V' = 77,2 m/s e
coeficiente de sustentagdo C; = 1,29. E importante notar que nessas condigdes o
carregamento produz uma componente (Lx’) no eixo longitudinal do avido (x’) devido
ao angulo de ataque positivo, conforme ilustra a Figura 5.57.

Sustentagdo na asa(avido completo) [N]

[N]
.,

lift_local

3 [ :
| = T Z 17 —
\\j
-4.50 -3.50 -2.50 -1.50 -0.50 0,50 1,50 2.50 3,50 4,50
y[m]

Fig. 5.56: Sustentacdo nas asas
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Nota-se que na Figura 5.57 o sistema de coordenadas x’y’z’ ¢ sistema de referéncia do

avido e o xyz ¢ o sistema de coordenadas no qual o eixo x € a reta suporte do vetor
velocidade (V).

Fig. 5.57: Sustentagdo e arrasto com o positivo

E possivel desprezar a diferenca entre L e L, sem prejuizo ao calculo pois
mesmo que o angulo a seja consideravel fazendo L=L. o carregamento no plano y’z’
sera ligeiramente maior, ou seja, mais conservador. Entretanto, nessas situagdes o
angulo de ataque ndo costuma exceder os 15°, o que aumenta a confianca para fazer tal
aproximacgao.

Por outro lado, a componente L,- nem sempre pode ser desprezada. Sdo
conhecidos casos de aeronaves mais antigas que sofreram danos estruturais em
manobras com alto fator de carga atribuidos a esta componente. Verdade ou ndo, a
magnitude e os efeitos deste carregamento no plano x’y’ deve ser investigado.

O mesmo processo ocorre com o arrasto, cujo carregamento estd no plano xy
porém tem projecdes nos planos x’y’ e y’z’ em situagdes de angulos de ataque (o)
elevados.

A Figura 5.58 e 5.59 mostram os diagramas de momento fletor e forca cortante
gerados pelo carregamento da Figura 5.56.

Momento Fletor

M(y)

y [m]

Fig. 5.58: Grafico de Momento Fletor
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Forga Cortante
0 = a4
0l0 1,0 20 3,0 40 50
-5.000 |
-10.000 ./
3 Nl
> .15.000 W oad
-20.000 e
-25.000
y[ml

Fig. 5.59: Grafico de Forga Cortante em fun¢do da semi-envergadura

O momento fletor e for¢a cortante maximos, calculados foram os seguinte:

M oy =45871,9 Nom

C

Ve max = 22894 N

5.4.2.2 — Torc¢ao na asa

Um procedimento para o calculo estimativo do memento torsor (7) da asa ¢
apresentado por Raymer (1992). Neste procedimento divide-se a asa em N segmentos
ao longo da envergadura e calcula-se 0 momento torsor em cada segmento (7;) baseado
no coeficiente de momento (C,,) do perfil da se¢do. Por fim, soma-se os momento 7;’s
da ponta para a raiz da asa. As Figuras 5.60 e 5.61 mostram respectivamente um
esquema da asa submetida ao torsor e a divisdo da asa para o procedimento de calculo.

0019 |18 |17 |16 |15 (14 {31210 |10|9 |8 |7 6|5/ 4[3[2]1

Fig. 5.61: Divisdo para célculo do Momento Torsor
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A equacdo 5.112 expressa o procedimento descrito acima:
N N
T=37T=20C4Sg (eq.5.112)
i=1 i=l1
O calculo do momento torsor sera feito a velocidade de manobra (V). Dos dados de
McGhee et al. (1984) percebe-se que o coeficiente de momento maximo varia pouco
com o nimero de Reynolds e seu valor gira em torno de -0,045.

Da Tabela 4.18, utiliza-se o seguinte valor para Cy;:

C, ~—0,045

O sinal negativo indica que o momento ¢ de picada, ou seja, tende a baixar o nariz do
avido. No calculo abaixo o sinal serd omitido somente por simplicidade.

Abaixo, a Tabela exibe o calculo dos termos do somatorio e o resultado final e em
seguida, a Figura mostra o diagrama do momento torsor em func¢ao da semi-

envergadura.

Tab. 5.10: Calculo de momento torsor

y; [m] Si [m?] c, 7i [N.m] i

4,275 0,186 0,8704 26,60 1

4,061 0,193 0,9011 28,51 2

3,848 0,199 0,9318 30,48 3

3,634 0,206 0,9625 32,53 4

3,420 0,212 0,9932 34,63 5

3,206 0,219 1,0239 36,81 6

2,993 0,225 1,0546 39,05 7

2,779 0,232 1,0853 41,35 8

2,565 0,239 1,1160 43,73 9

2,351 0,245 1,1467 46,17 10
2,138 0,252 1,1774 48,67 11
1,924 0,258 1,2081 51,24 12
1,710 0,265 1,2388 53,88 13
1,496 0,271 1,2695 56,59 14
1,283 0,278 1,3002 59,36 15
1,069 0,284 1,3309 62,19 16
0,855 0,291 1,3616 65,09 17
0,641 0,298 1,3923 68,06 18
0,428 0,304 1,4230 71,10 19
0,214 0,311 1,4537 74,20 20
0,000 0,000 - -

T = Y T, |=970,23Nm
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A Figura 5.62, a seguir, mostra o grafico do momento torsor.

Momento Torsor

1200,00

1000,00 -

800,00 \‘\
= 600,00 \

400,00 \v\
i

200,00 \\

0,00 N

0,000 0,500 1,000 1,500 2,000 2,500 3,000 3,500 4,000 4,500

y [m]

Fig. 5.62: Grafico do Momento torsor (T) em funcao da semi-envergadura

5.4.2.3 — Carregamento no plano xy

O carregamento no plano horizontal ¢ devido principalmente as forgas de
arrasto. Entretanto, considerando o angulo a em manobras com alto fator de carga (n), ¢
necessario levar em conta o carregamento no sistema de referéncia do avido (x’y’z’),
como mostrado na Figura 5.61, acima. No plano x’y’ serdo contabilizados a
componente Ly da distribui¢do de sustentacdo, e a componente Dy da distribui¢do de
arrasto, tais que:

Le(y) = L(y)sen(a) (eq.5.113)
€
D.(y)=D(y) (eq.5.114)

Raymer (1992) sugere um método para o calculo aproximado do carregamento
devido as forcas de arrasto. O método consiste em considerar da raiz da asa até 80% da
envergadura um carregamento constante com um valor 95% do valor do arrasto médio e
de 80% da envergadura até a ponta um carregamento de 120% desse valor. O
carregamento sugerido por Raymer ¢ mostrado na Figura 5.63.
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Qr A 4 Y A 4

]|

Fig. 5.63: Aproximagao da distribui¢do de Arrasto (RAYMER, 1992)

5.4.2.3.1 — Distribuicio de Arrasto na asa a velocidade de mergulho (Vp)

Da se¢do 5.4.1.1 verifica-se que
Vp=115,5m/s

Neste caso, como n = 1, ¢ calculado somente a carga devido ao arrasto na direcdo do
eixo Xx.
Utilizando os dados aerodinamicos previamente apresentados, calcula-se:

D(y)=132,45N / m

Logo:

0,95D(y)=125,83N / m
€
1,20D(y) =150,99N / m
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As Figuras 5.64 e 5.65 mostram os graficos da forca cortante e momento fletor.

cortante

600
500
400
>
g 300
200

100

0,000 0,500 1,000 1,500 2,000 2,500 3,000 3,500 4,000 4,500

y

Fig. 5.64: Diagrama de For¢a Cortante

V mir=576,5N

Fletor

M(y)

y

Fig. 5.65: Diagrama de Momento Fletor

Mtrrasto = 1277,72 Nm
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5.4.2.3.2 — Carregamento no plano x’y’ considerando a componente L, ¢ 0 Arrasto

A Figura 5.66 mostra o carregamento no plano x’y’ devido ao arrasto e a
projecdo da componente da sustentacdo nesse plano.
Lx'

1600.000

1400.000

A
Fig. 5.66: Carregamento no plano x’y’
5.4.2.3.2.1 — Carregamento em x’y’ devido somente a componente de sustentacio

A Figura 5.67 mostra o diagrama de momento fletor devido a componente de
sustentagdo (Ly-) no plano x’y’.

momento devido a sustentagédo no plano x'y"

M(y)

-6

Fig. 5.67: Momento Fletor criado pela componente Ly

O momento fletor maximo devido a sustenta¢do nesse caso ¢

M, =10323,7 Nm
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5.4.2.3.2.2 — Carregamento devido somente ao Arrasto
Do carregamento devido ao Arrasto, resulta que:

e Cp asa=0,062

« V=81m/s
. (Cr=1,239
Entao,
D(y)=284,12N / m
Logo,

0,95D(y) =269,92N / m
€
1,20D(y) =323,90N / m

Os diagramas de forca cortante ¢ momento fletor devido somente a contribuicdo do
arrasto nesta situacao sdo expostos nas Figuras 5.68 e 5.69 abaixo.

Cortante devido ao arrasto com Alpha=13° e n=10

V(y)

0 T

U T T T T

-1,000 0,000 1,000 2,000 3,000 4,000 5,000

y

Fig. 5.68: Diagrama de Forca Cortante em fun¢do da semi-envergadura

Fletor devido ao arrasto com Alpha=13° e n=10

al
41,000 0,000 1,000 2,000 Moo 5,000
500

M(y)
5
3

y

Fig. 5.69: Diagrama de Momento Fletor em fun¢do da semi-envergadura
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“Ressalta-se que o momento fletor no plano x’y’ devido ao arrasto e o devido a
sustentagdo t€m sinais opostos”.

5.4.2.3.2.3 — Carregamento Combinado

Combinando os dois carregamentos, verifica-se a distribui¢ao de carga na Figura 5.70
abaixo. Este carregamento acima leva aos diagramas de Forca Cortante e Momento
Fletor nas Figuras 5.71 e 5.72 seguintes:

Carregamento combinado em x'y'

-

H
[==3
o

-
N
[
o

(=
o

(-~}

[<2]
D

Lx'

[~

14
$
t

4

g
N H
ng-e

: 7 : 0 2 ‘
-6,000 -4,000 2,000 10000 2,000 4,000 6,000
: - ‘
yim]
Fig. 5.70: Carga combinada de Ly(y)e D(y)
Cortante Combinado
0 yorte
-500010 1,0 2,0 3,0 4,0 5,0
-1000 - /ﬂw
-1500
< 2000 - ,»""
> 2500 | /
-3000
-3500 - M‘.ﬂ/
-4000 -
-4500
y[m]

Fig. 5.71: Cortante combinado em fun¢do da semi-envergadura

V max = 3950 N
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Fletor Combinado

Y

M(y)

2000 X
4ZUUU

1000 \
LAVASAY)

0

0 ‘

-6,0 -4,0 -2,0 0,0 2,0 4,0 6,0

Fig. 5.72: Fletor combinado

O momento fletor combinado maximo €

MZ’icombimdx =7581 N.m

5.4.3 — Cargas na Empenagem Horizontal

A Figura abaixo ilustra forcas em equilibrio atuantes na aeronave considerando
o fator de carga nz.

Fig. 5.73: Equilibrio de forcas
Do equilibrio de forgas, resulta que:

L=L,+Ly=n;W

Na forma de coeficientes, fica:

S
CLT{)TAL = CLW + Un ?hCLh = q_S (eqS 1 15)
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E necessario determinar a for¢a Ly que atua na empenagem horizontal. Abaixo,
escreve-se a equacao do somatorio de momentos em voo

C, =C,(X,-X )+me+c%—n,l%qh()?ach—)_(cg)=o (eq.5.116)

mcg acw
w

Resolvendo o sistema composto pelas equacdes 5.115 e 5.116, explicita-se Cpy, na
equagao abaixo.

[Cme ()_( g Xacw) + C’”W/ } S

C, === = = = (eq.5.117)
o (Xach - Xcg) + (Xcg - Xacw) 77h Sh

tal que,

LTOTAL qS
L, = CLH qSy
E, portanto,

CLH = -0, 1 58
c
Ly=-12883N

Este valor foi tomado em manobra no fator de carga limite e €, portanto, o carregamento
necessario para manter a condi¢do de n, = 10.

Agora, resolve-se para o valor de Ly, para encontrar o valor do angulo de ataque.

L, =45388,3 N
- L
(a+7)=—"
CLaqSW
Portanto,
a=0,276rad =15°,
-5)
a,=a|l-—
oa
Logo,
a,=0,276-0,8
a, =0,22rad

Agora, verifica-se para correcdo subita (instantanea) da manobra o valor da carga Ly.

C, =C,, ,a,=0,792

Ly=6457,7TN

162




Para o célculo da distribuicdo de sustentagdo na empenagem horizontal sera
adotado o método de Shrenk por questdes de simplicidade. Tal método € aceito pela
regulamentagdo em vigor como aproximacao da distribuicao de sustentacao e ¢ mais
bem descrito por Rodrigues (2010). As Figuras 5.74 a 5.76 abaixo mostram os graficos
de distribui¢do de sustentacdo, for¢a cortante e momento fletor nas condi¢des descritas
acima.

Sustentagdo na cauda - Aproximagéo de Shrenk

-2,0 -1,0 0,0 1,0 2,0
y[m]

Fig. 5.74: Distribuicao de sustentacdo na empenagem horizontal

Forca Cortante

g
0o 0,0 00 0,60 0,80 1,00 1,20 1,Mso 1,80

-500

'
-1000 f

-1500 v,
3 e
> 2000 "

2500 /’j /

-3000 /

-3500

y[m]

Fig. 5.75: For¢a Cortante na cauda em fungao da semi-envergadura

Momento Fletor

M(y)

D

| e’

-2,00 -1,00 0,00 1,00 2,00
ylm]

Fig. 5.76: Momento Fletor na cauda em funcdo da semi-envergadura
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Os valores encontrados para o fletor e o cortante na cauda nessas condi¢des sao

| My max=2371 N.m

C

| Vit mix=32113 N

5.4.4 — Cargas na Empenagem Vertical

O regulamento norte americano FAR parte 23 do FAA especifica a seguinte
equagdo para o calculo da carga média (L, ) que atua na superficie vertical da cauda.

L, =W=0,534~n(%j (eq.5.118)

onde W ¢ o carregamento médio na superficie vertical (W =1L, );

Logo:
L =W= 50,461—1)2 = 2420,5ﬁ2
ft m
Portanto,
L,=L,-S, (eq.5.119)
Ly=24447N

A Figura 5.77 mostra a distribui¢do de carga simplificada pela aproximacao de Shrenk
na superficie vertical.

Aproximagao de Shrenk

1,4

1245 = = =

: T
~.~...-
1,0
0,8

z[m] 06 \\

04 \\

0.2 \
0,0 : \

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Lv (z)

Fig. 5.77: Distribuicdo de carga na superficie vertical
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Os diagramas de for¢a cortante e momento fletor sdo exibidos nas Figuras 5.78 e 5.79
abaixo.

Forca Cortante

0/0 0,2 0,4 0,6 0,8 ¥ 1,2 1,4

-500

-1000 o

P
-1500 -~
-2000 P
// i
2500 -

-3000

Vv(y)

y[m]

Fig. 5.78: forca cortante na Empenagem Vertical

Momento Fletor

1600

1400

1200 | %%

1000 -
800 |

600 -
400

“ e
0 ‘ ‘ ‘

0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2 1.4

M(y)

y[m]

Fig. 5.79: Momento fletor na Empenagem Vertical

5.4.5 — Cargas devido a deflexio de superficies de controle

As superficies de controle atuam como flaps simples (planos) quando defletidos.
O efeito da deflexdo pode ser expressa como uma variagdo no angulo de ataque de
sustentagdo nula (Aa;-o). Utilizando os mesmos fundamentos e equacdes da subsecdo
4.9.3 pode-se avaliar o efeito na sustentagdo da deflexdo dessas superficies.

1 oC
Ao, ,=———LS eq.5.120
1=0 c,. 25 (eq )
oC, OC, |'S puppea
=0,9K , | —L | L2 co5(A eq.5.121
o5 f{aé,:l Smf (Ap) (eq )
AC, =-C, Aa,_, (eq.5.122)
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Onde 0 ¢é o angulo de deflexdo do controle; sendo J, para ailerons, d, para profundores
e J, para o leme, tais que:
04 max = 720/-10°;
Oc max = 1/-20° €
Or max = 1/-20°.

Os termos % e Ky podem ser estimados pelas Figuras 16.6 e 16.7 de Raymer (1992).

5.4.5.1 — Cargas devido a deflexdo do profundor

5.4.5.1.1 — Acréscimo de momento fletor e forca cortante devido ao profundor
Segundo Raymer (1992), para propositos de projeto considera-se a carga no

profundor (Fp) igual a 40% da carga total na empenagem horizontal (L;). E, portanto, a

carga no estabilizador horizontal (Ff) (parte fixa) ¢ 140% da carga total, sendo que Fze

Fptem sinais opostos.

Sendo assim, escreve-se o seguinte:

F,=0,4L, (eq.5.123)
F,.=14L, (eq.5.124)
A Figura 5.80 abaixo ilustra a situacao.
T LH
Fe=1,4Ln

l Fe=0,4Ln

Fig. 5.80: Forgas com deflexdo de profundor

Dessa forma, tem-se que:

| ACui mix = 03,27

ALy = gpSh ACpp

| ALy = 4S5 3,27 6,

| ALy mixara = 18556 N
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O valor acima refere-se ao acréscimo de carga quando o profundor ¢ levado a sua
deflexdo maxima a velocidade de manobra (Va). A carga ¢ maior se devido a uma
deflexdo subita e tende a diminuir na medida em que o aumenta.

As Figuras 5.81 e 5.82 mostram o acréscimo de esforgos devido a deflexdo do
profundor durante a manobra.

Forga Cortante

V(y)

y[m]

Fig. 5.81: Forca cortante com deflexdo de profundor

Vit mix = 39065 N

Momento Fletor

M(y)

-2,00 -1,00 0,00 1,00 2,00
y[m]

Fig. 5.82: Momento Fletor com deflexao de profundor

MH_mzix = 2885,1 N.m

167



Utilizando as equacdes 5.123 e 5.124, computa-se as cargas individualmente para o
profundor (Fp) e para a parte fixa (Fr) da empenagem horizontal.

Portanto,
‘ Fp max=3067,4N ‘
(]
| Fr mar = 10735,49N |

Para descrever a distribuicdo de esfor¢os no profundor ¢ necessario primeiro definir os
pontos e a geometria de fixacdo deste elemento.
5.4.5.1.2 — Torc¢ao na empenagem horizontal devido a deflexdo do profundor

Raymer (1992) sugere uma variacdo no coeficiente de momento do perfil de -
0,01 por grau de deflexdo (), ou seja:

AC, om = -0,010 (eq.5.125)
Sendo 0 .4 = 20°, encontra-se
ACmﬁma’Jf = _0’2

Aplica-se entdo o mesmo procedimento da se¢do 5.4.2.2 com a equagdo 5.112 transcrita
abaixo. O resultado ¢ mostrado na Tabela 5.11.

Tab. 5.11: Calculo de momento torsor madximo na cauda pelo uso do profundor

y; [m] Si[m?] C Ti[N.m] i

3,280 0,093 0,5654 34,61 1

3,116 0,095 0,5770 36,03 2

2,952 0,097 0,5885 37,48 3
2,788 0,098 0,6000 38,96 4
2,624 0,100 0,6115 40,47 5
2,460 0,102 0,6230 42,01 6
2,296 0,104 0,6345 43,58 7
2,132 0,106 0,6461 45,18 8
1,968 0,108 0,6576 46,80 9
1,804 0,110 0,6691 48,45 10
1,640 0,112 0,6806 50,14 11
1,476 0,114 0,6921 51,85 12
1,312 0,115 0,7036 53,59 13
1,148 0,117 0,7152 55,36 14
0,984 0,119 0,7267 57,15 15
0,820 0,121 0,7382 58,98 16
0,656 0,123 0,7497 60,83 17
0,492 0,125 0,7612 62,72 18
0,328 0,127 0,7727 64,63 19
0,164 0,129 0,7843 66,57 20
0,000 0,000 -

20
T = > T, = 995,39 Nm
i=1
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A Figura 5.83 mostra o carregamento torsional com deflexao do profundor.

1200

Momento Torsor

1000 -

800 H

~ 600

.

400

200

0,0

1,0 2,0 3,0 4,0
y [m]

Fig. 5.83: Momento Torsor com deflexao de profundor

5.4.5.2 — Cargas devido a deflexdo do Aileron

Com sustentagdo positiva e fator de carga maximo n, = 10, ao ser comandado a
deflexdo maxima dos ailerons (“rolling pull-up”) o aileron que sobe deturpa a
distribuicao de sustentagdo na asa causando um decréscimo de sustentacdo enquanto o
que desce causa um acréscimo de sustentagdo aumentando a carga aerodinamica local.

Para calcular o aumento de sustentagdo local aplica-se 0 mesmo procedimento

utilizado acima com as equagdes 5.120, 5.121, 5.122.

e 0a max=10°=0,175rad {Deflexdo maxima para baixo}

Logo:
e c¢cJ/c=0,15
e b/2=299m

o Sa/2=0,504m

ACy = -4,9%(-(1/4,9)*0,175%0,9%0,9%3,2(6,73/9,75)cos(2,6°)

AC,=0,31

AL = ¢S AC,

AL=9973,9 N

Em seguida, calcula-se a for¢a cortante maxima e o momento fletor maximo com a
carga aumentada, ambos ocorrendo na estagdo mais interna da asa

Vinaxe = 27104, 7 N

Mg = 51556,0 N.m
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Ja no caso do aileron defletido para cima, ocorre a diminui¢do na carga aerodinamica da
asa. Portanto, ndo hé necessidade de verificar o carregamento resultante na asa.
Entretanto, deve-se investigar a solicitagdo mecanica sobre a superficie do aileron e
posteriormente nos seus pontos de fixa¢do e atuadores. Para que isso seja possivel,
determina-se a variacao de carga pelo mesmo procedimento acima.

o 0a max =20°=0,345rad {Deflexao maxima para cima}
e cCJ/c=0,15

e b/2=299m

o« Sa/2=0,504m

ACL = -4,9*(-(1/4,9)*0,345*0,9*0,9*3,2(6,73/9,75)cos(2,6°)

ACL=0,62

AL = ¢S AC,

AL =-19947,78 N

5.4.5.3 — Cargas devido a deflexdo do Leme de direcio

Pelas equagdes 5.117 a 5.119, pode-se escrever:

AC, :0,9Kf%cosAHL 0, (eq.5.126)

A
r

tal que:
0, =20°

r_max

Onde os valores abaixo foram retirados das Figuras 16.6 ¢ 16.7 de Raymer (1992).
K, =0,78

oC,
09,

I

=4,9

A(ijima'x = 1’16

AF, v mdx — QVSVACFvimdx

AFy iy =3661,2 N

Fy max = 61059 N

Sendo assim, a forc¢a cortante maxima e o momento fletor maximo ficam:

Vimaxe = 3033,1 N

Mo = 1641,6 N.m
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As Figuras 5.84 e 5.85 mostram os graficos da forca cortante e momento fletor.

Forca Cortante
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Fig. 5.84: forca cortante

Momento Fletor
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Fig. 5.85: Momento fletor
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5.5 — Especificacao do Sistema de Controle de V6o

5.5.1 — Ailerons

s
ALuwe ¥ ; | o
cg ADias

dy
—b‘ —
* ¥i "‘— Yo —*

[ Yo [* Ya »

Fig. 5.86: Distancias e forcas atuantes durante a rolagem lateral
A Figura 5.86 acima (SADRAEY, 2012) ilustra a atuacdo das forcas durante a
rolagem lateral. Os valores de AL referem-se ao incremento e decremento de
sustentacdo gerado pela deflexdo dos ailerons. AD representa o arrasto gerado pelas
superficies das asas, da empenagem vertical e horizontal no plano yz.
onde, na Figura:

« ya € adistancia do ponto de atuacao da sustentacdo do aileron (AL) ao cg;

« yp ¢ adistancia do ponto de atuacao do arrasto AD ao cg;

5.5.1.1 — Geometria dos ailerons

A Figura 5.87 (SADRAEY, 2012) ilustra os principais parametros geométricos
exigidos para especificacao e calculo dos Ailerons.
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Fig. 5.87: Parametros geométricos dos ailerons
Conforme anteriormente especificado, foram selecionados os seguintes parametros:

Envergadura do aileron:
b,/ b=10,70

Logo, b,/2 = 2,99m
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Corda do Aileron:

c./c=0,15
Logo, a corda na estacdo interna,

i =0,202m
E a corda na estagdo externa,

Cae = 0,135m

Area do Aileron:
S, = 1,008m*> => S,/ 2 = 0,504m>

Distincia da estagdo interna do aileron ao eixo longitudinal (y;)
Yi= 0,7511’1

va= (/O 1+ 2 21+ 1)]

5.5.1.2 — Calculo da acao dos ailerons

a) Variacao do Coeficiente de rolagem lateral com a deflexdo do aileron (Cjs,)

O Cjs, foi calculado na se¢do 5.3.2.2 pelo “Aileron Strip Method

Cisa =0,264 rad!

b) Deflexdo maxima dos Ailerons
Omax = 20°/10°

Aaama’x = (1/2)[ | 5ama’x_esquerdo| + | 5ama’x_direito| ] (eq5127)
Adanmax =15° = 0,262rad
¢) Coeficiente de momento de rolagem lateral
C; = Cis0a (eq.5.128)
ACtl_ma'x = Cl&aAaa_ma'x (eq5129)

AC; max = 0,264*0,262
Logo,

AC) ir = 0,069
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d) Momento de rolagem lateral
O movimento de rolagem lateral se d4 em duas fazes: Uma transiente na qual a
taxa temporal de rolagem (d®/dt) é crescente e outra em Regime Permanente na qual a
taxa de rolagem ¢ constante. Na fase permanente, o momento de rolagem imposto pela
deflexdo dos Ailerons iguala-se ao arrasto produzido pelas superficies da aeronave
quando em movimento de rolagem. Abaixo, calcula-se 0 momento de rolagem lateral
devido a deflexdo dos ailerons:
LA = C[ q Sbh (eq.5.130)

Lt mix = ACt e [(1/2)psst V21 S b (eq.5.131)

Para velocidade de decolagem: V7o = 22,26 m/s = 43,27Kt
Para velocidade de pouso: Vip=21,5 m/s = 41 kt

Para velocidade de manobra: V= 73,4m/s =142,7kt

Tab. 5.12: Momento de rolagem maximo gerado pelos ailerons

V [m/s] L, [N.m]
Ve 22,26 1745,727
Vap 21,5 1628,557
v, 73,4 18980,95

e) Taxa de rolagem lateral

Sadraey (2012) deriva a seguinte equagao para a taxa de rolagem lateral em regime
permanente ( Q=cte)

. 2L,
Pss = (eq.5.132)
» \/p(Sw+Shz+Svt)CDRyD3

onde:
« @ ¢ o angulo de inclinagdo lateral ;

. C Dy ¢ o coeficiente de arrasto do movimento de rolagem da aeronave (AD).

C Dy varia tipicamente entre 0,7 ¢ 1,2. O valor C Dy =1,2 sera usado;

. yp=04(b2)=1,71m;

« O subscrito “ss” refere-se ao regime permanente (Steady State, em Inglés).
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Tab. 5.13: Taxa de rolagem em regime permanente

V[m/s] | La [N.m] Pys [rad/s] s [graus/s]
Vi 22,26 1745,73 6,08 348,63
Vap 21,5 1628,56 5,88 336,72
V. 73,4 18980,95 20,06 1149,56

f) Calculo do dngulo no qual a rolagem atinge o regime permanente ((p=cte)

(eq.5.133)

I )
- 3 ln((pSSZ)

“= p(Sw +5), +Svt)CDRyD

onde ¢, € o angulo “percorrido” até que o movimento atinja o regime permanente.

Tab. 5.14: Angulo até o Regime permanente ( ¢ =cte )

V[m/s] |La[N.m]| @ [rad/s] ¢, [rad]
Vto 22,26 1745,73 6,08 23,62
Vap 21,5 1628,56 5,88 23,17
Va 73,4 18980,95 20,06 39,23
g) Aceleracio angular (o)
.2
. Dss
Q= (eq.5.134)
2¢,
Tab. 5.15: Aceleragdo angular
Vimis] | La[N.m]| @ss [rad/s] @ [rad/s’]
Vto 22,26 1745,73 6,08 0,784
Vap 21,5 1628,56 5,88 0,745
Va 73,4 118980,95 20,06 5,131

h) Tempo para atingir uma inclinacio especifica

Raymer (1992) apresenta a Tabela abaixo com os requisitos de tempo para
rolagem lateral de varias classes se aeronaves.

Tab.5.16: Tempo de rolagem requerido segundo a norma MIL-F-8785 B
IE

Class Aircraft type - Required roll
I Light utility, observation, primary trainer 60°in 1.3 s
11 Medium bomber, cargo, transport, ASW, recce. 45°in1.4s
111 Heavy bomber, cargo, transport 30°in 1.5 s
IV A Fighter-attack, interceptor 90°in1.35s
IVB Air-to-air dogfighter 90°in 1.0 s

[ 360° in 2.8 s
IV C Fighter with air-to-ground stores 90°in 1.7 s
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A equacao abaixo (SADRAEY, 2012) leva ao tempo necessario para atingir um angulo

requerido @,

h-1) Para aeronave da classe I:

Pyeq = 60° = 1,047 rad
¢ =5,131 (relativo & V4; ver tabela 5.15):

(eq.5.135)

2-1,047
5,131

2

=0,64s

Obs: O resultado atende ao requisito da Tabela 5.16.

h-2) Para aeronave a velocidade de aproximagdo com os requisitos abaixo:

Pyeq=30°= 0,524 rad
¢ =0,851 (relativo a V,p; ver tabela 5.15):

. 2-0,524:1 s
g 0,851 ’

h-3) Para aeronave a velocidade de manobra (V) com os requisitos abaixo:

P =360° =2 rad
$=5,131rad/s”" (relativo @ V,; ver tabela 5.15):

b= |21 ses
5,131

Entdo, para a primeira volta: 360 medio = ﬂ = @ =230,8 graus/s
- At, 1,56
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5.5.1.3 — Desenho esquematico de acionamento dos flaperons
a) Deflexio do aileron
O aileron € constituido por uma superficie ocupando 15% da corda a partir do
bordo de fuga. Juntamente com a parte fixa, mostrada na Figura 5.88, constitui um

dispositivo de dois elementos conforme mostrado na secdo seguinte pela Figura
5.89. As deflexdes maximas sdo de 20° para cima e 10° para baixo.

= —

Fig. 5.88: Movimento do aileron

b) Deflexio do flap

O deslocamento do flap ¢ realizado descrevendo um arco de raio R constante, com
centro de curvatura O, tal que:

(R/c)=0,3
(x/¢)o = 0,16 (posigao relativa do centro “O” a partir do bordo de fuga)

Fig. 5.89: Vista em perfil de acionamento do flap
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¢) Esquema das linhas de comando de aileron e flap

A Figura 5.90, abaixo, ilustra as linhas de comando e de acionamento do
flaperon. No esquema proposto, as superficies do flap sdo unidas por uma barra
comum que desliza por guias fixadas na longarina traseira das asas. O acionamento
¢ feito por um atuador comandado manualmente que empurra todo o conjunto (barra
e diferencial de aileron) instalados na secdo central da fuselagem logo atras dos
assentos. O diferencial de ailerons desloca-se em um eixo estriado (somente no
curso de deslocamento) que ¢ ligado ao sistema do manche duplo para controle dos
aileron. Para ser validado, todo o sistema deve ser detalhado e calculado em projeto
especifico.

Fig. 5.92: Esquema de acionamento do flaperon

5.5.2 — Profundor

A geometria previamente selecionada do profundor ¢ listada abaixo.
¢, = 0,125m c
—| 2 1=0,3.
¢, =0,28m cy
co
bH

2 SP
. 5, =0,83m ——> 2 =04
H

* AHL:O
. 5p=§e=+/—20°

Um esbogo da geometria selecionada ¢ mostrado na Figura 5.91, a seguir.
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Chr

bp=bH

Fig. 5.91: Geometria do profundor

5.5.2.1 — Dimensionamento do profundor para condicio de decolagem

Na condi¢do de decolagem ¢ necessario que a for¢a gerada pela cauda (L)
considerando a deflexdao do profundor seja suficiente para levantar o nariz da acronave
em torno de um eixo que passa pelo eixo das rodas do trem de pouso principal e com a
mesma dire¢do do eixo y. Para isso, a forca L, deve sobrepor todos os momentos que
contrariam esta rotacdo e ainda imprimir uma taxa de variacdo da velocidade angular

(6) que seja capaz de elevar o nariz até o angulo de decolagem (a;,) em um intervalo

de tempo razoavel, usualmente de 1 a 4 segundos. A Figura 5.92 (SADRAEY, 2012)
ilustra as for¢as e momentos atuantes na decolagem.
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Fig. 5.92: forcas e momentos atuantes na decolagem (SADRAEY, 2012)
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A equagao seguinte contabiliza os momentos em torno do eixo do trem de pouso
principal. Os subscritos “mg”, “T” e “wf” significam respectivamente “trem principal”
(do inglés “main gear”), tracao e asa-fuselagem ( “wing-fuselage”).

ZM =Iyé =-W(x,, —x)+D(z,-2,,)-T(z; —z,,)+ L, (x,, X, )+Macw, +L,(x,, —%,,)

+ma(z,, —2z,,)

(eq.5.136)
onde 6 ¢ o angulo entre o aixo do avido e a linha do horizonte.

A solucdo da equagdo 5.136 para L, leva a equagdo 5.137, a seguir:

. [ (= %eo) + D(2p = 2, ) =Tz = 2 )+ Ly (B =X, )+ M, +malz,, = 2,,)~ 1,6 |

h

(xmg - xach )

(eq.5.137)

O valor de L, resultante da equacdo acima ¢ o requerido para que seja possivel
atingir o valor de @ imposto. Como fator de seguranga, o L, necessario ¢ calculado a
velocidade de “stall” na configuragdo de decolagem (Vs ro) que € cerca de 10% menor
que Vro.
Para o calculo da equagdo 5.137 verifica-se os valores abaixo:
. §=28%s*=0,14 rad/s* (valor selecionado);
. D= DTO = qTOSCDiTO = 337,9 N,
. LTO = 3648,8 N
o Cyu_yr=Cuyt Cpy=-0,00047;

_ n,b, 0,8-74,57

e T = =2,946KN ;
v, 22,26
. a=1"Po — UV = Lrp) =5,14m/s*,
Mo

onde o coeficiente de atrito u = 0,04 e myo = 450Kg;

Resolvendo a equagao 5.137, encontra-se:

=-397,2N

hREQUER[DU
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Calcula-se agora o L, gerado pela geometria proposta pela equagdo abaixo.

L,= 4, S,C

Ly 1o

Para o calculo do termo €, langa-se méo das equagdes 4.65 e 4.66, transcritas

abaixo.
. o€ .. )
CLh :CLa,, (a+i,) l—a +(i, +lw)—AO{0Lh (eq.4.65)
¢ _
Aa,, = L 09(K ;) oC, el cos A, |0, (eq.4.66)
' CLa 85/‘ e ref
/ airfoil g i
onde:
iw = ih =0

Oc = Op max = 20°=0,35rad

Logo,

CLII 70 :_1’19
Portanto,

L, =-559,5N

Ou seja, para a geometria proposta o valor de L, excede razoavelmente o requerido. Isto
da margem a uma reducdo na deflexdo maxima ou na area do profundor.

5.5.2.12 — Dimensionamento para condicio de ajuste em Voo (“7Trim”)

A Figura abaixo (SADRAEY, 2012) mostra um esquema com as forcas e momentos
atuantes em voOo. Para a aeronave proposta, a distancia do eixo de atuacao da forca de
tracdo (T) e do arrasto ao centro de gravidade ¢ pequena o suficiente para ser
desprezada.

Fig. 5.93: forcas e momentos atuantes em voo (SADRAEY, 2012)
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Relembra-se entdo o equilibrio de for¢as em vOo no eixo z com a seguinte equacao:
L, +L =W

A divisdo da equagdo acima por ¢S, leva ao equilibrio de for¢as na forma de

coeficientes na seguinte equagao:

S
C, +n,--C, = i (eq.5.137)
Sref quef

Escreve-se a seguir a equacdo para o balango de momentos em torno do centro de
gravidade com a condi¢do de voo nivelado, ou seja, ZM =0

MCg :L(Xcg_Xacw)—i_Mw—i—Mfus _Lh(X X )=0 (eq5138)

ach — cg

A divisdo da equagdo acima por ¢S, leva a equacgdo, seguinte, de momentos na forma

de coeficientes:

c, =C(X,-X.)+C, +C, -n, %qh (X, —X,)=0 (eq.5.139)

cg
w

Com as duas equagdes (5.138 e 5.139) e as duas incognitas (C; , e C; ), deseja-se
encontrar Cy, .

Resolvendo o sistema, verifica-se que:

C |:CLT0TAL ()?Cg - )?acw) + C’"W; :| S
o ()_(ach _‘)_(cg)+(‘)?cg _‘Yacw) 77}1“9}1

(eq.5.140)

Calculando-se a equagao 5.140, encontra-se:

C. s =-0,0217

O valor encontrado acima ¢ o C; ; requerido para manter o equilibrio de momentos em
vOo. Agora calcula-se qual a deflexdo do profundor é necessaria para atender o C; 4
requerido.

Para isso, utiliza-se novamente as equacoes 4.65 ¢ 4.66.
Resolvendo-se o problema para &, encontra-se:

0, =-0,017rad =-0,9°
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5.5.3 — Leme de direcao

A geometria proposta para o leme de direcao ¢ descrita abaixo.
« ¢ =03707m

- ¢ =0,1863m

« b =b=124m

« S5 =0,345m" =0,3435,
« A, =157°=0,27rad

A Figura 5.94 seguinte mostra a geometria do leme e estabilizador vertical.

br=bv

------------------------------------------

——— - Crr
Fig. 5.94: Geometria do leme de diregdo

Reescreve-se a equagdo de momento de guinada na forma de coeficientes, abaixo.

F
’ N =C, p+C, sa+C,, f+C, — 28
qSWb B_w

(X,—X,) (eq.5.141)

w

O termo C,, pode ser reescrito pela equacao abaixo, dependente de dr.

o op 0C, S puped o

C =C. (X, -X.,)=C, I Yy G et S | 5 S
ny F,,( acv cg) |:IB 8ﬁ C ( f 85 Sref HL ( acv cg)
(eq.5.142)

ou seja, o mesmo procedimento usado anteriormente.

Usando os coeficientes calculados na se¢do 5.3, calcula-se os valores de dr para os quais
C, ¢ nulo em varios angulos S diferentes.
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A Tabela abaixo expressa os valores de or que levam C,

Os resultados sdo satisfatorios, pois o angulo de deflexdo maximo requerido para o leme

foi por volta de 12° e a deflexdo méaxima ¢ de 20°.

a zero. Os valores dos
coeficientes foram calculados no C; de aproximacdo para pouso. Nessa condi¢do, o
valor de f deve chegar, pelo menos até f =32°, pois na velocidade de aproximacao
(V4= 41 kt) o vento cruzado ( a 90° com a dire¢do do pouso) de 25 kt corresponde a um
angulo S de 31,4°.

Tab.5.17: Verificacdo da autoridade de comando de leme para B até 35°

Blgrau]|P [rad]| Cn- g-w| Cn sa | Cn- p -fus |(Fe/ Sw)*[(Xc-Xp)/e]l| CL | Cn-v |8r [rad] | 31 [grau]
1,0 0,017 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,006 1,60/0,010| 0,007 | 0,375
2,0 /0,035 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,013 1,60/0,019| 0,013 | 0,750
3,0 0,052 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,019 1,60/0,029| 0,020 | 1,125
4,0 (0,070 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,026 1,60/0,038| 0,026 | 1,500
50 0,087 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,032 1,60/0,048| 0,033 | 1,874
6,0 |0,105| 0,031 |-0,084| -0,207 0,039 1,60/0,057| 0,039 | 2,247
7,0 ]0,1122| 0,031 |-0,084| -0,207 0,045 1,60|0,067| 0,046 | 2,619
8,0 0,140 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,052 1,60/0,077| 0,052 | 2,990
9,0 |0,157 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,059 1,60/0,086| 0,059 | 3,360
10,0 |0,175| 0,031 [-0,084| -0,207 0,065 1,60]0,096| 0,065 | 3,728
11,0 [0,192 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,072 1,60/0,106| 0,071 | 4,095
11,5 [0,201 | 0,081 |-0,137| -0,207 0,075 2,60/0,101| 0,081 | 4,661
12,0 | 0,209 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,079 1,60]0,116| 0,078 | 4,460
13,0 [0,227 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,085 1,60|0,125| 0,084 | 4,824
14,0 0,244 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,092 1,60/0,135| 0,090 | 5,185
15,0 | 0,262 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,099 1,60]0,145| 0,097 | 5,544
16,0 |0,279 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,106 1,60/0,155| 0,103 | 5,900
17,0 0,297 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,113 1,60/0,165| 0,109 | 6,254
18,0 |0,314| 0,031 |-0,084| -0,207 0,120 1,60/0,176| 0,115 | 6,605
19,0 [0,332| 0,031 |-0,084| -0,207 0,127 1,60/0,186| 0,121 | 6,953
20,0 |0,349 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,135 1,60/0,196| 0,127 | 7,298
21,0 |0,367 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,142 1,60]0,207| 0,133 | 7,639
22,0 |0,384 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,149 1,60/0,217| 0,139 | 7,976
23,0 |0401| 0,031 |-0,084| -0,207 0,157 1,60/0,228| 0,145 | 8,309
240 |0419| 0,031 |-0,084| -0,207 0,165 1,60]0,239| 0,151 | 8,638
250 |0/436| 0,031 |-0,084| -0,207 0,173 1,60/0,249| 0,156 | 8,963
26,0 |0454| 0,031 |-0,084| -0,207 0,180 1,60/0,260| 0,162 | 9,282
27,0 |0471] 0,031 |-0,084| -0,207 0,189 1,60]0,272| 0,167 | 9,597
28,0 |0489| 0,031 |-0,084| -0,207 0,197 1,60/0,283| 0,173 | 9,905
29,0 |0,506 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,205 1,60/0,294| 0,178 | 10,209
30,0 |0524 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,214 1,60/0,306| 0,183 | 10,505
31,0 | 0,541 | 0,031 [-0,084| -0,207 0,222 1,60/0,318| 0,188 | 10,796
32,0 | 0,559 | 0,031 [-0,084| -0,207 0,231 1,60/0,330| 0,193 | 11,079
33,0 |0576 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,240 1,60]0,342| 0,198 | 11,355
34,0 |0,593 | 0,031 [-0,084| -0,207 0,250 1,60/0,354| 0,203 | 11,623
350 |0,611| 0,031 [-0,084| -0,207 0,259 1,60/0,367| 0,207 | 11,882
36,0 |0,628 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,269 1,60/0,380| 0,212 | 12,133
37,0 |0,646 | 0,031 |-0,084| -0,207 0,279 1,60/0,393| 0,216 | 12,374
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5.6 — Resumo das especificacoes finais

5.6.1 — Evolucao das linhas da aeronave
As linhas do avido sofreram muito poucas alteracdes durante o projeto. As

principais sdo listadas abaixo:
Alteragdes na posicao das superficies e da cabine durante o peso e balanceamento;

. Ajustes para integragdo do motor;
. Rebaixamento do nariz para melhorar a visibilidade frontal, especialmente durante
0 pouso;

Alguma tentativa de reducao da area molhada sem introduzir variagdes bruscas nas
secdes da fuselagem, com objetivo de melhoria da eficiéncia aerodindmica.

Em relagao a tltima, vale lembrar que faz-se necessario o uso de ferramentas mais
sofisticadas de calculo ou o uso de tunel de vento para que tais melhorias possam ser

eficientemente alcangadas. A seguir, a Figura 5.95 mostra, de cima para baixo, a
evolucdo nas vistas laterais. As varia¢des nas linhas das vistas superior e frontal ndo sdo

significativas e portanto ndo serdo exibidas.
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Fig. 5.95: Evolugao das linhas da aeronave — Vistas laterais
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5.6.2 — Resumo de desempenho e das especificacoes finais

Aqui ¢ apresentada a configuragdo final e os dados de desempenho. A Figura
5.96 mostra o desenho em trés vistas final do avido com todas as alteracdes as quais ele
foi submetido. As Tabelas 5.18 a 5.21 resumem as principais especificacdes, sejam
quanto a geometria, sejam quanto ao desempenho.

Fig. 5.96: Desenho em trés vistas da configuracao final

Tab.5.18: Dados de desempenho: Velocidades

Desempenho

Velocidades simbolo [m/s] unidades inglesas [Km/h]
Velocidade de Stall minima (com flap) Vo 16,5 32 kt 59,4
Velocidade de Stall sem flap Vi 23,15 45 kt 83,3
Velocidade de cruzeiro Ve 77,2 150 kt 2779
Velocidade maxima nivelado Vh 81 158 kt 291,6
Valocidade de manobra Va 73,4 142,7 kt 2642
Velocidade de melhor razdo de subida Vy 42 81,6 kt 151,2
Velocidade de melhor dngulo de subida | VX 36,5 71kt 131,4
Velocidade de melhor planeio Vg 34,2 66,5 kt 123,1
razdo de subida Vv 11,4 2200 fpm 41,0
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Tab.5.19: Dados de desempenho: Outros

melhor &ngulo de subida 19,3°

melhor razao de planeio 15,6

Alcance maximo R 1913 Km 1033 NM
Autonomia E 6,3 horas

Relacdo poténcia-peso (Wto max) 0,17 kW/Kg 0,101 hp/lb
Fator de carga max/min G +10/-5

Distancia de decolagem (c/ obstaculo de 50 ft) 181m 594 ft
Distancia de pouso (c/ obstaculo de 50 ft) 267m 876 ft
peso vazio We 221 Kdf 487 Ib
peso maximo de decolagem Wro| 450 Kgf 992 Ib
Carga alar WIS |46,15 Kgfim®| 9,45 Ib/ft*

Tab.5.20:Deflexdo das superficies de controle

Aileron 0a| 20°p/cima | 10° p/ baixo
Profundor Oc| 20°p/cima |20° p/ baixo
Leme Or | 20° p/ esquerda | 20° p/ direita

Tab.5.21: Parametros geométricos

Asa
Area da asa 9,75 |m?
Envergadura 855 | m
Razao de afilamento 0,56
Enflechamento no bordo de ataque 4,33°
Diedro 2,6°
Corda na raiz 1,47 | m
Corda na ponta 0,82 | m
Razao de aspecto 7,5
Empenagem horizontal
Area 2,08 |m?
Envergadura 3,28 | m
Afilamento 0,6
corda naraiz 0,79 | m
corda na ponta 0,48 | m
Razao de aspecto 5,2
Empenagem vertical
Area 1 |m?
enflechamento 31,3°
corda na raiz 1,1 | m
corda na ponta 0,52 | m
Fuselagem

comprimento total 56 | m
largura maxima da cabine 1,2 | m
Altura maxima da cabine 1,1 |m
Altura total (sem o trem de pouso) 1,67 | m
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Capitulo6
Conclusoes

6.1 — Resumo

Determinou-se de inicio o desempenho desejado, os perfis das missdes a serem
cumpridas e os requisitos gerais para o avido. Destaca-se nessa fase que se pretende que
esta aeronave seja capaz de alcancar faixas de velocidades maxima e de cruzeiro
ligeiramente maiores que as outras da mesma categoria sem detrimento das
caracteristicas de baixa velocidade.

Os estudos comparativos através de Tabelas e graficos forneceram dados de
referéncia. Em seguida foi feito o preparativo para a estimativa de pesos vazios através
das fragdes de peso. Para fins de avaliagdo foi comparado a fragdo de peso vazio
calculado pelos dados estatisticos da Tabela 3.1 com o método apresentado por Raymer
(1992) mostrado na Tabela 3.6 utilizando o peso maximo encontrado na Tabela
estatistica 3.1. Em ambos os casos o valor encontrado foi W./W, ~0,56. Apds, foi
calculado a fracdo de peso de combustivel para as etapas de navegacdo pela equagdo
3.5, de Breguet. Entdo foi calculado a fragdo de peso de combustivel utilizada na missao
pelo produtdrio da equagdo 3.7 e pela equacao 3.8 apds o qual montou-se a equacao 3.9
utilizando a fracdo de peso de combustivel calculada e a equacdo da Tabela 3.6. A
substituicdo de valores levou a equagdo 3.10 que foi utilizada para calculo de W,
estimado através de processo iterativo apresentado na Tabela 3.10. A Tabela 5.22
abaixo compara os resultados da estimativa de W.

Tab.5.22: Resultados da estimativa inicial e final de Woe W./W)

Wy Wo/Wy
Estatistica (tab. 3.1) 573 Kgf 0,56
Meétodo iterativo (eq.10) 498.,5 Kgf 0,566
Valor final 450 Kgf 0,49

Decidiu-se por utilizar um valor mais baixo do que o calculado ao se considerar
exclusivamente os métodos e materiais utilizados em aeronaves mais modernas do
género.

Ainda na fase de estudos preliminares foi definida a configuragcdo externa do
avido e foi conduzido um estudo da area de trabalho, ou seja, a cabine de pilotagem.
Nesse estudo foram avaliados os pardmetros ergondmicos que afetam a pilotagem e foi
feito o dimensionamento de espago interno de forma que a tripulacdo possa exercer a
atividade de voo com seguranca e conforto.

Com base no resultado dos estudos preliminares conduziu-se entdo o projeto
preliminar (ou Anteprojeto) no qual foram calculados a relagdo poténcia-peso requerida
e a geometria da forma plana da asa através da definicdo da carga alar e razdo de
aspecto. Com a geometria basica da asa definida, procedeu-se para a determinagdo das
proporg¢des externas do avido, ou seja, comprimento, geometria da cauda e superficies
de controle. Com a geometria basica de todo o avido definida, foi possivel desenhar o
primeiro esbogco com base nos calculos. O resultado ¢ mostrado na Figura 4.5. Em
seguida, conduziu-se um estudo detalhado do peso da aeronave contabilizando a
contribuicdo do peso de cada item que constitui a estrutura e os sistemas desta. O
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resultado, sintetizado na Tabela 4.9, mostra um peso maximo de 456,1 Kgf. Os 6,1 Kgf
acima do especificado representa uma variagdo de apenas 1,36% e ¢ aceitavel.

Iniciaram-se, entdo, os calculos aerodindmicos preliminares na secao 4.6. Sendo
assim, procedeu-se com o estudo para a selecdo do perfil das asas, cauda e area
molhada. Os resultados permitiram os célculos iniciais de sustentacdo e da polar de
arrasto.

Em seguida, foi analisada a distribuicdo de peso para uma avaliacao preliminar
do passeio do CG e conseqiientemente o calculo estimativo de estabilidade longitudinal
estatica. Os resultados permitiram contabilizar a contribui¢do do arrasto de “Trim” e
ainda avaliar a entrada e recuperacdo em voo fora de controle e parafusos.

De posse de todos os principais pardmetros do avido, procedeu-se o
detalhamento do projeto no Capitulo 5. Quanto a aerodinamica, calculos de sustentagao
foram realizados utilizando os métodos da Teoria da Linha Sustentadora de Prandtl
(LLT), VLM e M¢étodo dos Painéis com o uso do software Xflr5S. Ainda nos calculos
aerodinamicos, o arrasto foi recalculado utilizando o método da contribui¢ao de cada
componente e ainda a drea molhada calculado através de um modelo em CAD do avido.
Com os parametros aerodinamicos definidos, foram calculados os principais aspectos de
desempenho tais como, decolagem, voo ascendente, v6o em cruzeiro, vOOo em curva,
voo descendente, altitudes operacionais e velocidades maximas e minimas. Com os
dados calculados foi possivel tragar o grafico de “Envelope de V6o do avido, exibido
na Figura 5.43.

Com os resultados tendo sido considerados satisfatorios até entdo, foi verificado
o comportamento da aeronave quanto a estabilidade Latero-Direcional estatica. Ainda
quanto a resposta aerodinamica do avido, foi dedicado uma se¢do exclusivamente para o
detalhamento e, principalmente, verificagdo do sistema de controle de voo quanto a
requisitos especificos. Também foi dedicada uma se¢do para descrever e quantificar as
cargas aerodindmicas principais que atuam sobre a estrutura. Embora o calculo
estrutural ndo seja o foco deste trabalho, uma avaliacdo da magnitude dessas cargas ¢
importante ao se considerar que se deseja um avido capaz de resistir a altos fatores de
carga. Isso permite vislumbrar que tipos de conFiguragdes estruturais poderiam ser
escolhidas para resistir a tais esfor¢os assim como servir de base para um futuro projeto
estrutural.

Os resultados obtidos pela abordagem aqui conduzida atendem, de maneira
geral, os objetivos deste trabalho. Entretanto, mais importante que isto ¢ observar que
tais resultados sdo consistentes com a realidade. Ou seja, ao compara-los com dados de
avides com mesma faixa de peso e desempenho, verifica-se que muitos dos valores
encontrados aqui sdo semelhantes a estas aeronaves e outros sdo justificaveis, por
exemplo, por uma diferenga relevante no peso maximo ou por uma particularidade
geométrica.

Outra observagao importante ¢ o fato de parte da formulagdo matemadtica aqui
utilizada ter origem empirica ou estatistica. Isto impede que os resultados sejam
particularizados para a geometria exata da aeronave o que os afasta um pouco da
realidade. Estes e outros detalhes sdao discutidos nas segdes abaixo.
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6.2 — Analise dos resultados
6.2.1 — Desempenho

Embora o desempenho desejado, especificado na secdo 2.1, ndo tenha sido
totalmente alcancado, a maioria do itens alcangou ou superou o requerido. Os requisitos
que nao foram alcangados nos céalculos foram os seguintes:

a) Velocidade maxima nivelado (Vyix 0u Vy):

Embora nao tenha sido numericamente superado, a diferenga de 1,03 m/s (2 kt) ¢
desprezivel (1,25%) e portanto o valor calculado ¢ aceitavel.

b) Distancia de decolagem:

Apesar da distancia ser maior que a desejada, esta ainda ¢ compativel com
operacdes em pistas curtas e, portanto, aceitavel. Além disso, ¢ importante lembrar que
tal calculo contempla a distancia necessaria para superar um obstaculo de 50 ft (15,2 m)
na direcdo da decolagem. Uma decolagem mais suave exigirda uma distdncia menor. A
Tabela 5.22 mostra a comparagao.

Tab.5.23: Distancia de decolagem: Desejada vs. Calculada
Distancia de decolagem

Requerida 150 m
Calculada 181 m
Diferenca 31 m

A distancia calculada é cerca de

Percentual . .
Y 20% maior que a requerida

¢) Distiancia de pouso:

Da mesma forma que na decolagem, a distdncia de pouso calculada foi maior que a
requerida na se¢do 2.1. Neste caso, a diferenca foi muito menor (6,8%) e as distancias
podem até ser consideradas equivalentes. Apesar disso, ainda vale lembrar que a
distancia de pouso também foi calculada para um gradiente de descida considerando um
obstaculo de 50 ft (15,4 m) na direcao do pouso, a partir do qual se considera a distdncia
gasta no pouso conforme ilustra a Figura 5.28. Ao considerar-se um pouso normal, sem
obstaculo, a distancia diminui, pois o ponto de toque serd mais curto. A Tabela 5.23
apresenta a comparagao dos resultados.

Tab.5.24: Distancia de pouso: Desejada vs. Calculada
Distancia de Pouso

Requerida 250 m
Calculada 267 m
Diferenca 17 m

A distancia calculada é cerca

P tual : i
creentua de 7% maior que a requerida
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d) Velocidades minimas de stall

A maior preocupagdo neste caso era que a velocidade de stall com flap recolhidos
ndo excedesse 45 kt (23,15 m/s). Os calculos sugerem que a geometria escolhida seja
capaz de alcangar estes resultados mesmo com a influéncia da fuselagem. A Tabela 5.25
mostra as velocidades de stall estimadas para cada configuragao.

Tab.5.25: Velocidades de Stall

Configuracao ClLmax [m/s] [kt]
Pouso 2,7 Vso = 16,5 Vso = 32,07
Decolagem 1,8 Vero = 20,24 Vsto = 39,3
Cruzeiro 1,37 Vg1 =232 Vg1 =45,1

6.2.2— Analise dos resultados de calculo aerodinimico
a) Arrasto

O coeficiente de arrasto minimo foi calculado em dois momentos diferentes por dois
métodos distintos. Primeiramente, foi calculado pelo Método do Atrito Equivalente na
subsecdo 4.7.2.1 pela equacao 4.47 onde o coeficiente de atrito equivalente (Cg) €
fornecido pela Tabela 4.22 para varias classe de avides e baseados em dados
estatisticos. Num segundo momento, ja no projeto detalhado, foi utilizado o método que
computa a contribui¢do de cada elemento do avido ( “Component Buildup Method”) tais
como asas, empenagens fuselagem, trem de pouso e outros. Os resultados sdo
equivalentes, praticamente iguais. Foi decidido utilizar o valor Cp minimo = 0,02. A
Tabela 5.27, abaixo, mostra os valores.

A area molhada, dado comum aos dois métodos, também foi calculada de forma
diferente em cada etapa. Para o método do atrito equivalente, foi utilizado o célculo das
equacdes 4.35, e 4.36 apresentadas por Raymer (1992) assim como a aproximagdo das
areas laterais mostradas nas Figuras 4.17 e 4.18. Ja para o “Component Buildup
Method” foi utilizado o valor do modelo em CAD, mostrado na Figura 5.16. Os
resultados foram razoavelmente proximos; a Tabela 5.26 a seguir mostra os valores.

Tab.5.26: Comparacdo de resultados para a area molhada

Método Area molhada total - S,
Equacgdes por Raymer (1992) 37,42 m’
CAD 359 m’
Diferenca 1,52 m*

Tab.5.27: Comparacdo de resultados para o coeficiente de arrasto parasita

Método CDim[n[mo
Atrito Equivalente 0,021
Component Buildup Method 0,0206

Conforme ja esperado, houve alguma dificuldade em calcular o arrasto a grandes
angulos de ataque. Isto causou alguns resultados estranhos como foi comentado na
secdo 5.2.6.1.
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Em condi¢des de cruzeiro, esperava-se um arrasto parasita um pouco menor ao se
considerar avides de geometria semelhante, apesar do resultado encontrado ser
satisfatorio. Sobre isto, trés observagdes sao relevantes:

i) as equacdes usadas no método apresentado na se¢do 5.3.1 oferecem resultados
aproximados;

ii) da mesma forma, os resultados para a asa sdo aproximados. Entretanto, neste
caso em particular, os dados experimentais do perfil mostram que este tem um
dos coeficientes de arrasto minimo mais baixos de sua categoria (Cy min =
0,0027) em condigdes de cruzeiro. O método ndo leva estes dados em
consideragao;

iii) o arrasto parasita oriundo do trem de pouso ¢ bastante relevante em avides de
trem fixo ou quando operando com este estendido. Como os detalhes do trem de
pouso ainda ndo estdo definidos, foram escolhidos coeficientes relativos a uma
geometria que cause um arrasto um pouco maior com a intencdo de estimar o
pior cenario.

b) Sustentacio

O coeficiente de sustentacao (C;) e a taxa de crescimento deste coeficiente com o
angulo de ataque (Cy,) foram calculados inicialmente para a asa sozinha pelo método
estimativo classico, apresentado por Raymer (1992), na se¢do 5.7.1 no projeto
preliminar e posteriormente na se¢ao 5.1.1 utilizando trés métodos diferentes com o
auxilio do software xflr5.

Os coeficientes para o avido completo também foram estimados pelo método
classico e calculado pelo método dos painéis com o xflr5. A Tabela 5.28 compara os
resultados para a asa, a Tabela 5.29 compara os resultados para o avido completo e a
Figura 5.97 mostra as curvas C;xo tanto para a asa quanto para o avido completo
encontrada pelos diversos métodos citados.

E importante notar que nenhum dos métodos é capaz de prever corretamente a
regido do stall e conseqiientemente 0 Cp ms. Todos os valores da tltima coluna das
Tabelas, que aparecem em tom mais claro, foram estimados em fun¢do dos dados do
perfil.

Tab.5.28: Resultados para a asa (Repac ~ 2x10°)

Método Crq [rad™] CL mix
Classico (Raymer) 4,8 1,44
LLT (fi-linear) 4950<8°¢e 3,23 0> 8° 1,49
VLM 4.4
3D-panel 4,77
Tab.5.29: Resultados para o avido (Remac ~ 2X106)
Método Cro [rad’l] CL max
Classico (Raymer) 4,56 1,37
3D-panel 3,9
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Fig.5.97: Comparagdo das curvas de Cy vs. a
6.2.3 — Consideracdes quanto a estabilidade e controle de voo

Os resultados sugerem que ha margem para diminui¢ao das superficies da cauda.
Entretanto ndo ¢ recomendavel que isto seja feito antes que uma analise dinamica
baseada em dados mais exatos oriundos de ensaios aerodindmicos ou de uma
ferramenta CFD adequada.

Quanto ao controle de véo os resultados para as trés superficies mostram
respostas maiores do que as necessarias para um avido regular ou que as esperadas pelas
tendéncias histdricas. Por outro lado, considerando que se trata de um avido acrobatico,
esse excesso de comando passa a ser vantajoso até certo ponto. De qualquer forma, vale
a pena esperar a obten¢do de dados aerodindmicos experimentais para confirmar ou nao
tais tendéncias antes que qualquer alteragdo seja conduzida.

6.3 — Recomendacoes

Ha varios passos a serem dados para que se obtenha as informagdes necessarias
para a constru¢ao de um prototipo. O passo seguinte seria a obtencao de dados através
de ensaios aerodindmicos para confirmar ou corrigir os célculos feitos até o momento e
entdo conduzir o dimensionamento estrutural da aeronave. Entretanto, h4 lacunas que
foram deixadas em funcdo da falta de ferramentas de célculo adequadas. Tais lacunas
devem ser preenchidas na medida em que novos passos sejam dados.

Uma delas ¢ o céalculo de estabilidades dindmica. Uma analise de seis graus de
liberdade é necessaria para uma avaliacdo da estabilidade dinamica ou nove para o
calculo completo se for considerada a situacdo de “Manche livre”, na qual as deflexdes
dos controle de voo entram nas equacdes. O calculo considera variagdes simultaneas de
arfagem, guinada, rolagem lateral e variagdo de velocidade nos trés eixos. Todos estes
movimentos afetam uns aos outros o requer um enorme volume de célculo.
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E possivel fazer calculos em separado para um tnico grau de liberdade e com os dados
corretos obter a solucdo da resposta ao longo do tempo para uma dada perturbagao.
Entretanto, os resultados serdo essencialmente incorretos uma vez que a movimentagao
ocorre com pelo menos seis graus de liberdade que se influenciam mutuamente. Uma
analise da estabilidade dindmica apenas longitudinal, por exemplo, exige no minimo
trés graus de liberdade: um para o movimento de arfagem e um para cada eixo
(longitudinal e vertical). Além disso, vale mais a pena conduzir uma andlise de
estabilidade dindmica com dados aerodinamicos mais precisos do aqueles calculados
aqui. Uma boa solucdo intermediaria entre ensaios em tinel de vento e os calculos
apresentados neste trabalho que oferecesse resultados que mais confidveis para uma
analise dinamica de estabilidade poderia ser um estudo com uma ferramenta de
dinamica de fluidos computacional.

Outra lacuna deixada foi a falta de detalhamento dos sistemas elétrico e de
combustivel da avido. O sistema elétrico em avides muito leves tem pouquissima
influéncia no seu projeto. J4 em avides de médio e grande porte estes podem se tornar
bastante complexos, principalmente se forem considerados as atuais aeronaves dotadas
de controle de voo digital (Fly By Wire). Sendo assim, a incorporacdo do sistema
elétrico neste caso nao oferecera dificuldades relevantes.

Ja o sistema de combustivel exerce um peso maior no projeto. Entretanto,
embora ndo tenha sido explicitamente especificado, todo o projeto foi conduzido
considerando os pesos, volumes, linhas e instalacio dos tanques de combustivel.
Considerou-se, inclusive, a instalagdo de um terceiro tanque com capacidade para 8 kg
de gasolina de aviagcdo em um compartimento na porcao inferior da fuselagem, atras da
cabine de pilotagem. Dessa forma, tendo previsto o impacto da instalagdo do sistema de
combustivel, este pode ser detalhado em outro momento.
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APENDICE I
TABELAS COMPARATIVAS DAS AERONAVES SELECIONADAS

As Tabelas a seguir apresentam varias caracteristicas geométricas ¢ de desempenho de
avides que se assemelham ao objeto deste trabalho com o intuito de avaliar e verificar a
tendéncia destes valores.

Tabela I-1: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 1

Nome unidades |Aero Boero 115 |Cessna 152 [Europa Robin 200
Dimensodes externas

Envergadura m 10,78 9,97 7,92 8,33
Comprimento total m 7,08 7,34 5,85 6,64
Altura da cabine m 1,23 1,16

Largura da cabine m 0,86 1,03 1,12

Corda na raiz m 1,62 1,58 2,96 1,51
corda na ponta m 1,62 1,11 1,02 1,51
Corda média Geométrica m 1,62 1,44 2,15 1,51
Brago da EH m 4,16 3,66 2,96

Brago da EV m 4,19 3,76 3,21

Envergadura da EH m 3,20 3,04 2,44

Numero de assentos 2,00 2,00 2,00 2,00
Caracteristicas da asa

Razao de Aspecto 6,67 6,81 7,10 5,55
Afilamento 1,00 0,70 0,34 1,00
Diedro ° 1,50 1,00 4,00

incidéncia na raiz ° 3,00 1,00 2,50

incidéncia na ponta ° 1,00 0,00 2,50

Espessura maxima % 12,00 12,00 12,00

Perfil na raiz NACA 23012 NACA 2412 Dykins 12% [NACAG64A-515
Perfil na ponta NACA 23013 NACA 2413 |Dykins 12% [NACAG64A-516
Caracteristicas da Empenagens

Razéao de Aspecto da EH 4,32 3,45 2,90

Afilamento da EH 0,62 0,62 0,75 1,00
Env. Asa / Env. EH 3,37 3,28 3,25

Area do profundor/Area da EH 0,41 0,40 1,00

Coef. De volume da EH 0,35 0,47 0,32

Coef.de volume da EV 0,03 0,02 0,05

Areas

Asa m2 17,41 14,59 8,83 12,50
Empenagem Horiz. (EH) m2 1,34 0,60 1,12

Emp. Vertical (EV) m2 2,37 2,68 2,05

Frontal da fuselagem m2 0,85 0,96

EH/Asa 0,14 0,18 0,23

Pesos e cargas

Peso vazio Kg 556,00 502,00 318,00 525,00
Peso max de decolagem Kg 802,00 757,00 624,00 780,00
Carga util Kg 246,00 255,00 306,00 255,00
peso do combustivel Kg 99,84 52,00 93,60
Carga alar max Kg/m2 46,07 51,88 70,67 62,40
Fator de carga limite G

carga util / peso max Kg 0,31 0,34 0,49 0,33
volume de combustivel | 128,00 70,00 120,00
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Desempenho

Velocidade max nivelado km/H 180,00 202,00 268,00 240,00
Veloc. Nunca exceder km/H 220,00 235,00 296,00

Veloc. De cruzeiro km/H 169,00 176,00 183,00 223,00
Veloc. Stall c/flaps km/H 64,00 80,00 80,00 83,40
Veloc. Stall s/flaps km/H 75,00 89,00 90,00 102,00
Veloc. De manobra km/H

Razé&o de subida m/s 3,00 3,60 4,10 3,90
Teto de servigo m 4000,00 4300,00 5200,00 3901,40
Distancia de decolagem m 100,00 221,00 107,00 230,00
Distancia de pouso m 80,00 15,00 244,00 230,00
Decolagem com obstaculo 15m |m 250,00 248,00 510,00
Pouso com obstaculo 15 m m 250,00 193,00 1050,00
Alcance km 1230,00 1000,00 1200,00

Autonomia h 4,40 4,60

Razéao de planeio 17,00

Grupo moto-propulsor

motor/modelo Lycoming O-235 |0-235 Rotax 912 |0-235
poténcia Hp 115,00 115,00 80,00 118,00
Peso do motor kg 64,00
Peso/poténcia Kg/hp 6,97 6.58 7,80 6,61
Consumo (max poténcia) I/h 22,00

Tabela I-2: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 2

Nome unidades | lancair 360 | Pulsar XP | CH 701 STOL | Glastar
Dimensdes externas

Envergadura m 7,16 7,62 8,20 10,67
Comprimento total m 6,40 5,94 6,10 6,78
Altura da cabine m 1,05 0,96 1,07 1,80
Largura da cabine m 1,07 0,99 1,10 1,12
Corda na raiz m 1,17 1,30 1,43 1,12
corda na ponta m 0,72 0,65 1,43 1,12
Corda média Geométrica m 0,95 1,01 1,43 1,12
Braco da EH m 3,15 2,96 3,21 6,04
Braco da EV m 2,98 3,23 7,95 6,41
Envergadura da EH m 1,93 2,34 2,20 3,34
Ndmero de assentos 2,00 2,00 2,00 2,00
Caracteristicas da asa

Razdo de Aspecto 7,26 7,81 5,75 9,57
Afilamento 0,62 0,50 1,00 1,00
Diedro ° 4,00 4,00 1,75

incidéncia na raiz ° 3,50

incidéncia na ponta °

Espessura maxima %

Perfil na raiz NLF-0215F | MS(1)-0313 [ NACA6515mod | GA(W)-2
Perfil na ponta NLF-0215F | MS(1)-0314 [ NACA6515mod | GA(W)-3
Caracteristicas da Empenagens

Razo de Aspecto da EH 3,32 4,15 2,78 4,00
Afilamento da EH 0,63 0,73 1,00 1,00
Env. Asa / Env. EH 3,71 3,26 3,73 3,19
Area do profundor/Area da EH 0,40 0,30 0,79

Coef. De volume da EH 0,53 0,54 0,33 1,27
Coef.de volume da EV 0,04 0,04 0,04 0,18
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Areas

Asa m2 7,06 7,43 11,70 11,90
Empenagem Horiz. (EH) m2 0,60 0,63 0,49 3,50
Emp. Vertical (EV) m2 1,12 1,38 1,74 2,79
Frontal da fuselagem m2 0,90 0,76 0,94 1,61
EH/Asa 0,16 0,19 0,15 0,23
Pesos e cargas

Peso vazio Kg 495,00 250,00 230,00 500,00
Peso max de decolagem Kg 765,00 481,00 480,00 862
Carga util Kg 270,00 231,00 250,00 362
peso do combustivel Kg 137,00 49,00 59,28 97,5
Carga alar max Kg/m2 108,36 64,74 41 72,4
Fator de carga limite G +6/-4 +6/-3

carga util / peso max Kg 0,35 0,49 0,52 0,42
\volume de combustivel | 176,00 62,82 76 125
Desempenho

Velocidade max nivelado km/H 418,00 223 136 240
Veloc. Nunca exceder km/H 256 176 273
Veloc. De cruzeiro km/H 378,00 197 128 208
Veloc. Stall c/flaps km/H 102,00 74 45 73
Veloc. Stall s/flaps km/H 87
\Veloc. De manobra km/H

Razao de subida m/s 8,90 6 4.5 5
Teto de servico m 5500,00 4600 4500 5500
Distancia de decolagem m 182 18 70
Distancia de pouso m 245 25 91
Decolagem com obstaculo 15m m

Pouso com obstaculo 15 m m 1900,00

Alcance km 960 480 1440
Autonomia h 4 6,3
Razéo de planeio

Grupo moto-propulsor

motor/modelo 0-360 Rotax 912 Rotax 912 0-320
poténcia Hp 180,00 80 80 160
Peso do motor kg 64 64
Peso/poténcia Kg/hp 4,25 6,01 6 5,39
Consumo (max poténcia) I/h 22,50 22 13,45

Tabela I-3: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 3

Nome unidades |Conquest |[FK-9 Eurofox MD-3
Dimensdes externas

Envergadura m 9,65 10,33 9,20 8,50
Comprimento total m 4,60 5,85 5,75 5,70
Altura da cabine m 1,32 2,25 1,78 2,30
Largura da cabine m 1,08 1,12 1,16
Corda na raiz m 1,40 1,18 1,25 1,12
corda na ponta m 1,40 1,18 1,25 1,12
Corda média Geométrica m 1,40 1,18 1,25 1,12
Brago da EH m 5,21 3,44

Brago da EV m 8,87 3,54
Envergadura da EH m 2,76 2,32

Numero de assentos 2,00 2,00 2,00 2,00
Caracteristicas da asa

Razao de Aspecto 6,82 8,73 7,36 7,61
Afilamento 1,00 1,00 1,00 1,00
Diedro ° 1,00 4,00
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incidéncia na raiz

incidéncia na ponta

Espessura maxima % 15,00 12,00

Perfil na raiz NACA4412 [NACA64-(1.54)14
Perfil na ponta NACA4412 [INACA64-(1.54)14
Caracteristicas da Empenagens

Razao de Aspecto da EH 3,59 3,71

Afilamento da EH 1,00

Env. Asa/ Env. EH 3,50 3,97

Area do profundor/Area da EH

Coef. De volume da EH 0,58 0,35

Coef.de volume da EV 0,08 0,04

Areas

Asa m2 13,65 12,22 11,50 9,5
Empenagem Horiz. (EH) m2 1,90 1,13

Emp. Vertical (EV) m2 2,12 1,45

Frontal da fuselagem m2 1,14 1,59 2,13
EH/Asa 0,16 0,13

Pesos e cargas

Peso vazio Kg 330,00 |275,00 260 275
Peso max de decolagem Kg 610 464,00 472,5

Carga util Kg 280 189,00 212,5

peso do combustivel Kg 62,40 44,46

Carga alar max Kg/m2 |45 37,97 39,1

Fator de carga limite G +4/-3 +6/-3

carga Util / peso max Kg 0,46 0,41 0,45

volume de combustivel | 80,00 57

Desempenho

\Velocidade max nivelado km/H 200 185 210
\Veloc. Nunca exceder km/H 240 215 270
\Veloc. De cruzeiro km/H 160 195 160 202,5
Veloc. Stall c/flaps km/H 56 64 65 60
Veloc. Stall s/flaps km/H 64 68 65
Veloc. De manobra km/H

Razao de subida m/s 3,89 3.6 4,5 5
Teto de servigo m 4000 4000

Distancia de decolagem m 150 170

Distancia de pouso m 100 110

Decolagem com obstaculo 15m [m 200

Pouso com obstaculo 15 m m 220

Alcance km 950 600 1000
Autonomia h 6,15 5,85

Razéao de planeio 15 10

Grupo moto-propulsor

motor/modelo VW 2.1 |Rotax 912 |[Rotax 912 |Rotax 912
poténcia Hp 80 80 80 80
Peso do motor kg 64 64 64
Peso/poténcia Kg/hp 7,63 5,8 5,91 6,38
Consumo (max poténcia) I/h 16
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Tabela I-4: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 4

Nome unidades |lkarus DAR-21 |Jabiru ST [Merlin GT Kit Fox
Dimensdes externas

Envergadura m 9,45 8,8 8,03 9,14 9375
Comprimento total m 6,25 6,5 5,03 6,1 5,38
Altura da cabine m 0,99 1,07 1,15 1,05
Largura da cabine m 1,02 0,7 1,07 1,04 1,02
Corda na raiz m 1,32 1,45 0,99 1,52 1,25
corda na ponta m 1,32 1,45 0,99 152 1,25
Corda média Geométrica m 1,32 1,45 0,99 1,52 1,25
Brago da EH m 3,66 2,82

Brago da EV m 3,52 3

Envergadura da EH m 2,8 2,36 2,15

Numero de assentos 2 2 2 2 2
Caracteristicas da asa

Razao de Aspecto 7,14 6,07 8,2 5,99 7,82
Afilamento 1 1 1 1 1
Diedro ° 1

incidéncia na raiz ° 2

incidéncia na ponta ° 2

Espessura maxima % 12 12

Perfil na raiz NACA4412 NACA4412 [NACA65a215
Perfil na ponta NACA4412 NACA4412 [NACA65a215
Caracteristicas da Empenagens

Razao de Aspecto da EH 3,61 4,07

Afilamento da EH 1 1

Env. Asa/ Env. EH 3,14 3,4 4,25

Area do profundor/Area da EH 0,5 0,47

Coef. De volume da EH 0,43 0,49

Coef.de volume da EV 0,01 0,01

Areas

Asa m2 12,5 12,76 7.9 13,94 12,16
Empenagem Horiz. (EH) m2 0,45 0,28

Emp. Vertical (EV) m2 2,17 1,37

Frontal da fuselagem m2 0,55 0,92 0,96 0,86
EH/Asa 0,17 0,17

Pesos e cargas

Peso vazio Kg 270 450 235 257 216
Peso max de decolagem Kg 510 650 449 590 544
Carga util Kg 240 200 214 333 328
peso do combustivel Kg 50,7 38,38 28,08
Carga alar max Kg/m2 |36 50,94 56,9 64,55 44,8
Fator de carga limite G +4/-2 +4/-2 +6,6/-3,3 +6/-3
carga util / peso max Kg 0,47 0,31 0,48 0,56 0,6
volume de combustivel | 65 49,2 36
Desempenho

\Velocidade max nivelado km/H 200 193 201
VVeloc. Nunca exceder km/H 185 210 215

\eloc. De cruzeiro km/H 175 175 194 150 169
Veloc. Stall c/flaps km/H 63 60 75

Veloc. Stall s/flaps km/H 75 84 63 47
\Veloc. De manobra km/H 167

Raz&o de subida m/s 5 1,7 7,58 6,6
Teto de servigo m 5000 65
Distancia de decolagem m 95 200 100 34 55
Distancia de pouso m 120 150 160 53 50
Decolagem com obstaculo 15m [m 320

Pouso com obstaculo 15 m m 234
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Alcance km 800 635 926 563 362
Autonomia h 3,75 4,5 3

Razéao de planeio 1

Grupo moto-propulsor

motor/modelo Rotax 912 |Rotax912 [Jabiru2200 [Rotax 912 Rotax 912
poténcia Hp 80 80 80 80 80

Peso do motor kg 64 64 64 64
Peso/poténcia Kg/hp 6,4 8,13 5,61 7,38 6,8
Consumo (max poténcia) I/h

Tabela I-5: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 5

Nome unidades | Wag-A-Bond |North Star| Rebel |[Highlander |Delta pegasus
Dimensodes externas

Envergadura m 8,32 11,07 9,14 8,99 10,19
Comprimento total m 57 6,86 6,5 5,94 5,70
Altura da cabine m 1,15 1 1,09

Largura da cabine m 1,23 0,99

Corda na raiz m 1,65 1,6 1,52 0,91 1,43
corda na ponta m 1,65 1,6 1,52 91 1,43
Corda média Geométrica m 1,65 1,6 1,52 ,91 1,43
Brago da EH m 3,95 3 3,08
Brago da EV m 4,07 3,2 3,45
Envergadura da EH m 2,79 2,74 2,95
Numero de assentos 2 3 2 2,00
Caracteristicas da asa

Razéo de Aspecto 5,05 6,92 5,99 9,5 7,28
Afilamento 1 1 1 1 1,00
Diedro ° 2 2 3,00
incidéncia na raiz ° 3

incidéncia na ponta ° 3

Espessura maxima % 15 15

Perfil na raiz USA35B usa35b [naca4415| naca2415

Perfil na ponta USA35B usa35b |naca4415| naca2415
Caracteristicas da Empenagens

Razéo de Aspecto da EH 3,14 3,63 3,70
Afilamento da EH 1 1,00
Env. Asa/ Env. EH 3,28 3,28 3,45
Area do profundor/Area da EH 0,36 0,32
Coef. De volume da EH 0,46 0,8 0,35
Coef.de volume da EV 0,04 0,02
Areas

Asa m2 13,7 17,72 13,94 8,51 14,26
Empenagem Horiz. (EH) m2 0,88 0,86
Emp. Vertical (EV) m2 2,48 2,07 2,35
Frontal da fuselagem m2 0,98 0,86

EH/Asa 0,18 0,24 0,16
Pesos e cargas

Peso vazio Kg 329 531 408 322 225,00
Peso méax de decolagem Kg 658 997 748 544 450,00
Carga util Kg 329 466 340 222 225,00
peso do combustivel Kg 76,83 153,66 130,3 38,22 27,30
Carga alar max Kg/m2 48 56,3 53,7 31,60
Fator de carga limite G +6/-3 +5,7/-3,8 | +5,28/-2,8 +3,8/-1,9
carga util / peso max Kg 0,5 0,47 0,45 0,41 0,50
volume de combustivel | 98,5 197 167 49 35,00

Desempenho
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Velocidade max nivelado km/H 219 225 201 209 170,00
Veloc. Nunca exceder km/H 243 235 185,00
\Veloc. De cruzeiro km/H 200 158 169 185

Veloc. Stall c/flaps km/H 65 65 80 65,00
Veloc. Stall s/flaps km/H 73 73 71

Veloc. De manobra km/H

Razéo de subida m/s 4,32 5,58 4,07 4,07 2,50
Teto de servico m 4667 5500 4500 3500

Distancia de decolagem m 119 55 122 183,00

Distancia de pouso m 232 61 122 213

Decolagem com obstaculo 15m m 244 351

Pouso com obstaculo 15 m m 351

Alcance km 998 965 1281 483

Autonomia h 6,75 4,00
Razéo de planeio

Grupo moto-propulsor

motor/modelo 0-235 0-320 0-320 | rotax 912 rotax 912
poténcia Hp 115 150 160 80 80,00
Peso do motor kg 64 64,00
Peso/poténcia Kg/hp 5,72 6,65 4,68 6,8 5,63
Consumo (max poténcia) I/h

Tabela I-6: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 6

Nome unidades| P-92 Aviatika 960 AA1B Katana KR2S
Dimensdes externas

Envergadura m 9,60 10,73 7,47 11,00 11,00
Comprimento total m 6,30 5,26 5,86 7,22 7,22
Altura da cabine m 1,00 1,16 1,16
Largura da cabine m 1,09 1,08 1,08
Corda na raiz m 1,42 1,10 1,27 1,27
corda na ponta m 1,42 0,70 0,84 0,84
Corda média Geométrica m 1,42 1,04 1,06 1,06
Braco da EH m 3,79 3,32

Braco da EV m 3,50 3,09

Envergadura da EH m 2,89 1,91

Numero de assentos 2,00 2,00 2,00 2,00 2,00
Caracteristicas da asa

Razao de Aspecto 6,98 10,28 5,95 10,43 10,43
Afilamento 1,00 0,64 0,66 0,66
Diedro ° 1,50

incidéncia na raiz °

incidéncia na ponta °

Espessura maxima %

Perfil na raiz TsAGI Sh1-14 |naca64-415 | FX63-137 | FX63-137
Perfil na ponta TsAGI Sh1-14 | naca64-415|FX63-137 | FX63-137
Caracteristicas da Empenagens

Razao de Aspecto da EH 4,37

Afilamento da EH 1,00

Env. Asa / Env. EH 3,32 5,62

Area do profundor/Area da EH 0,90 0,25 0,25
Coef. De volume da EH 0,40

Coef.de volume da EV 0,03

Areas

Asa m2 13,20 11,20 9,38 11,60 11,60
Empenagem Horiz. (EH) m2 0,95

Emp. Vertical (EV) m2 1,91
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Frontal da fuselagem m2 0,87 1,00 1,00
EH/Asa 0,14

Pesos e cargas

Peso vazio Kg 315,00 380,00 481,26 495,00 495,00
Peso max de decolagem Kg 535,00 62,00 707,60 730,00 730,00
Carga util Kg 220,00 240,00 223,34 235,00 235,00
peso do combustivel Kg 54,60 40,56 59,87 56,90 56,90
Carga alar max Kg/m2 40,50 55,40 75,44 62,93 62,93
Fator de carga limite G +3,8/-1,9 +4/ -2 +4,4/-22 | +4,4/-2,2
carga util / peso max Kg 0,41 0,39 0,32 0,32 0,32
volume de combustivel | 70,00 52,00 73,00 73,00
Desempenho

Velocidade max nivelado km/H 215,00 160,00 222,00 224,00 224,00
Veloc. Nunca exceder km/H 225,00 291,00 291,00
Veloc. De cruzeiro km/H 170,00 140,00 199,60 213,00 213,00
Veloc. Stall c/flaps km/H 65,00 73,00 96,60 81,00 81,00
Veloc. Stall s/flaps km/H 74,00 100,00 92,70 92,70
Veloc. De manobra km/H

Razdo de subida m/s 4,37 3,00 3,58 4,00 4,00
Teto de servigo m 4500,00 4500,00 3886,20 | 5000,00 | 5000,00
Distancia de decolagem m 122,00 130,00 205,00 205,00
Distancia de pouso m 91,00 484,00

Decolagem com obstaculo 15m m 237,00 300,00 454,00 454,00
Pouso com obstaculo 15 m m 152,00 150,00 488,00 488,00
Alcance km 740,80 300,00 552,00 910,00 910,00
Autonomia h 5,00 3,52 5,60 5,60
Razao de planeio

Grupo moto-propulsor

motor/modelo rotax 912| rotax 912 0-235 rotax 912 | VW 2.1
poténcia Hp 80,00 80,00 108,00 80,00 65,00
Peso do motor kg 64,00 64,00 64,00 80,00
Peso/poténcia Kg/hp 6,60 7,75 6,55 9,13 6,28

Consumo (max poténcia) I/h

Tabela I-7: Lista comparativa de caracteristicas entre varios modelos — Parte 7

Nome unidades| Falco | Grob115 | Pinguino T-25
Dimensbdes externas

Envergadura m 8,00 10,00 8,50 11,00
Comprimento total m 6,63 7,36 7,40 8,60
Altura da cabine m 1,23 1,41 1,30 1,25
Largura da cabine m 1,07 1,16 1,08 1,25
Corda na raiz m 1,65 1,47 1,59 2,00
corda na ponta m 0,83 0,98 0,88 1,08
Corda média Geométrica m 3,62 1,23 1,24 1,54
Brago da EH m 3,53 4,40 4,20 4,65
Brago da EV m 4,75 3,95 5,00
Envergadura da EH m 3,50 3,10 4,33
Numero de assentos 2,00 2,00 2,00 2,00
Caracteristicas da asa

Razao de Aspecto 6,41 8,19 6,68 7,03
Afilamento 0,50 0,67 0,55 0,54
Diedro ° 55,00 5,00 5,50 6,00
incidéncia na raiz ° 2,00 2,00
incidéncia na ponta ° 2,00 2,00
Espessura maxima % 12;10 15;12
Perfil na raiz 64-212 | eppler696 | naca0015 |naca63a315
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Perfil na ponta 64-210 | eppler697 [naca23012 | naca63a312
Caracteristicas da Empenagens

Razéo de Aspecto da EH 4,00 4,45 4,25 6,10
Afilamento da EH 0,50 0,43 0,56 0,66
Env. Asa / Env. EH 2,72 2,86 2,74 2,54
Area do profundor/Area da EH 0,42 0,60 0,40 0,42
Coef. De volume da EH 0,81 0,71 0,54
Coef.de volume da EV 0,03 0,05 0,05
Areas

Asa m2 9,99 12,21 10,82 17,20
Empenagem Horiz. (EH) m2 1,01 0,87 1,24 1,72
Emp. Vertical (EV) m2 2,17 2,75 2,26 3,07
Frontal da fuselagem m2 1,31 1,12 1,25
EH/Asa 0,23 0,21 0,18
Pesos e cargas

Peso vazio Kg 550,00 | 540,00 510,00 1150,00
Peso max de decolagem Kg 1020,00| 850,00 750,00 1500,00
Carga util Kg 470,00 | 310,00 240,00 350,00
peso do combustivel Kg 104,00 72,00 239,00
Carga alar max Kg/m2 | 102,10 69,62 69,32 87,21
Fator de carga limite G +4,4/-1,73 +6/-3
carga util / peso max Kg 0,36 0,32 0,23
\volume de combustivel | 92,00 306,00
Desempenho

Velocidade max nivelado km/H | 296,00 | 225,00 237,00 300,00
Veloc. Nunca exceder km/H 384,00 33,00 500,00
\Veloc. De cruzeiro km/H | 278,00 | 180,00 220,00 285,00
Veloc. Stall c/flaps km/H | 224,00 86,00 89,00 104,00
Veloc. Stall s/flaps km/H 93,00 117,00
Veloc. De manobra km/H 104,00

Raz&o de subida m/s 4,50 3,50 3,50 6,60
Teto de servico m 4300,00 | 4100,00 6100,00
Distancia de decolagem m 300,00 | 219,00 295,00 350,00
Distancia de pouso m 210,00 180,00 350,00
Decolagem com obstaculo 15m m 420,00 51,00
Pouso com obstaculo 15 m m 400,00 600,00
Alcance km 100,00 900,00 100,00
Autonomia h 6,30

Razéo de planeio

Grupo moto-propulsor

motor/modelo 0-320 0-235 0-236 10-540
poténcia Hp 160,00 | 115,00 115,00 300,00
Peso do motor kg 100,00 100,00
Peso/poténcia Kg/hp 6,38 7,39 6,52 5,00
Consumo (max poténcia) I/h 50,00 36,00 36,00 94,00
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] APENDICE II
CARACTERISTICAS DAS AERONAVES SELECIONADAS PARA COMPARACAO

Neste apéndice, apresentam-se individualmente as principais caracteristicas dos avides
selecionados com imagens que permitam a comparagdo visual entre as mesmas.

Aviatika

Tabela I1-1
Caracteristicas

Envergadura (m) 10,73 | Vel estol com flap (km/h) 73
Comprimento total (m) 5,26 | VNE (km/h) 225
Altura da cabine (m) - Razao de subida (m/s) 3,00
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 130
Razao de Aspecto - 10,28 | Distancia de pouso (m) -
Area asa (m2) | 11,20 | Coef. Volume E.H. - -
Peso Vazio (kg) 380 Coef. Volume E.V. - -
MTOW (kg) 620 Alcance (km) 300
Carga Util (kg) 240 | Autonomia horas -
Carga Alar Maxima (kg/m | 55,40 | Motor ) Rotax

2) 912
Teto de servigo m 4500 | Poténcia (HP) 80
Vc (75%) (km/h) 140 Peso/Poténcia - 7,75
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Tabela I1-2
Caracteristicas

Envergadura (m) 10.90 | Vel estol com flap (km/h) 64
Comprimento total (m) 7.27 | VNE (km/h) 220
Altura da cabine (m) 1.23 | Raz&o de subida (m/s) 3.00
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 100
Razdo de Aspecto - 6.88 | Distancia de pouso (m) 80
Area asa (m2) 17.28 | Coef. Volume E.H. - 0.36
Peso Vazio (kg) 510 | Coef. Volume E.V. - 0.02
MTOW (kg) 770 | Alcance (km) 1230
Carga Util (kg) 260 | Autonomia horas 4.4
Carga Alar Maxima (kg/m2) | 44.56 | Motor - Lycoming O-235
Teto de servigo (m) 4000 | Poténcia (HP) 115
Ve (75%) (km/h) 169 | Peso/Poténcia - 6.70
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fig. 11I-5
Tabela I1-3
Caracteristicas
Envergadura (m) 9.97 | Vel estol com flapes (km/h) 80
Comprimento total (m) 7.34 | VNE (km/h) 235
Altura da cabine (m) 1.16 | Raz&o de subida (m/s) 3.60
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 221
Raz&o de Aspecto - 6.81 | Distancia de pouso (m) 150
Area asa (m2) | 14.59 | Coef. Volume E.H. - 0.47
Peso Vazio (kg) 502 | Coef. Volume E.V. - 0.02
MTOW (kg) 757 | Alcance (km) 1000
Carga Util (kg) 255 | Autonomia horas 4.6
(kg/m2 Lycoming 0235

Carga Alar Maxima ) 51.88 | Motor -
Teto de servigo (m) 4200 | Poténcia (HP) 115
Vc (75%) (km/h) | 176 | Peso/Poténcia - 6.58
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fig. 11-6
Tabela I1-4
Caracteristicas

Envergadura (m) 8.20 | Vel estol com flapes (km/h) 45
Comprimento total (m) 6.10 | VNE (km/h) 176
Altura da cabine (m) 1.07 | Razé&o de subida (m/s) 4.50
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 18
Razao de Aspecto - 5.75 | Distancia de pouso (m) 25
Area asa (m2) | 11.70 | Coef. Volume E.H. - 0.33
Peso Vazio (kg) 230 | Coef. Volume E.V. - 0.04
MTOW (kg) 480 | Alcance (km) 480
Carga Util (kg) 250 | Autonomia horas 4
Carga Alar Maxima (kg) 41 Motor - Rotax 912
Teto de servigo (m) 4200 | Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) | 128 | Peso/Poténcia - 7.38
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Conquest

fig. I1-7

2,20m

6,40 m

fig. 11-8

Tabela I1-5
Caracteristicas

Envergadura (m) 9.65 Vel estol com flapes (km/h) 56
Comprimento total (m) 6.40 VNE (km/h) _
Altura da cabine (m) 1.32 Razao de subida (m/s) 3.89
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 150
Razao de Aspecto _ 6.82 Distancia de pouso (m) 100
Area asa (m2) 13.65 Coef. Volume E.H. _ 0.58
Peso Vazio (kg) 330 Coef. Volume E.V. _ 0.08
MTOW (kg) 610 Alcance (km) 950
Carga Util (kg) 280 Autonomia horas 6.15
Carga Alar Maxima (kg/m2) 45.00 Motor _ Wolksvagem 2.1
Teto de servigo (ft) _ Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 160 Peso/Poténcia (kg/HP) 7,63
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DAR 21

il T
fig. 11I-9
Tabela I1-6
Caracteristicas
Envergadura (m) 8.80 | Vel estol com flapes (km/h) 60
Comprimento total (m) 6.50 | VNE (km/h) 210
Altura da cabine (m) 0.99 | Razao de subida (m/s) -
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 200
Razao de Aspecto - 6.07 | Distancia de pouso (m) 150
Area asa (m2) | 12.76 | Coef. Volume E.H. - 0.43
Peso Vazio (kg) 450 | Coef. Volume E.V. - 0.01
MTOW (kg) 650 | Alcance (km) 635
Carga Util (kg) 200 | Autonomia horas 3.75
Carga Alar Maxima (kg/m2) | 50.94 | Motor - Rotax 912 UL
Teto de servigo (m) - Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 175 | Peso/Poténcia - -

211



Delta Pegass

fig. I1-10

Tabela I1-7
Caracteristicas

Envergadura (m) 10,19 | Vel estol com flapes (km/h) 65
Comprimento total (m) 5,70 | VNE (km/h) 185
Altura da cabine (m) - Razao de subida (m/s) 2,50
Numero de assentos Um 2 Distancia de decolagem (m) -
Razao de Aspecto - 7,28 | Distancia de pouso (m) -
Area asa (m2) 14,26 | Coef. Volume E.H. - 0,35
Peso Vazio (kg) 225 Coef. Volume E.V. - 0,02
MTOW (kg) 450 | Alcance (km) -
Carga Util (kg) 225 | Autonomia horas 4
Carga Alar Maxima (kg/m2) 31.6 | Motor ) Rotax

912
Teto de servigo m - Poténcia (HP) 80
V¢ (75%) (km/h) - Peso/Poténcia - 5,63
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Ikaruflug Eurofox

fig.II-11

Tabela I1-8
Caracteristicas

Envergadura (m) 9,20 | Vel estol com flapes (km/h) 65
Comprimento total (m) 5,75 | VNE (km/h) 215
Altura da cabine (m) 1,78 | Razéo de subida (m/s) 4,50
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) -
Razao de Aspecto - 7,36 | Distancia de pouso (m) -
Area asa (m2) | 11,50 | Coef. Volume E.H. - 0,35
Peso Vazio (kg) 260 | Coef. Volume E.V. - 0,04
MTOW (kg) | 472,5 | Alcance (km) 600
Carga Util (kg) | 212,5 | Autonomia horas -
Carga Alar Maxima (kg/mz2 | 39,10 | Motor ) Rotax 912

) UL
Teto de servigo m - Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) | 160 | Peso/Poténcia - 5,91
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Tabela I1-9

Caracteristicas

(km/h

Envergadura (m) 7,92 | Vel estol com flapes ) 80
Comprimento total (m) | 585 | VNE (kr;‘/ h 296
Altura da cabine (m) 0,00 | Razao de subida (m/s) 4,10
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 107
Razao de Aspecto - 7,10 | Distancia de pouso (m) 244
Area asa (m2) 8,83 | Coef. Volume E.H. - 0,32
Peso Vazio (kg) 318 | Coef. Volume E.V. - 0,05
MTOW (kg) 624 | Alcance (km) 1200
Carga Util (kg) 306 | Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/mz2) | 70,67 | Motor - Rotax 912
Teto de servigo m 5200 | Poténcia (HP) 80
Vc (75%) (km/h) 183 | Peso/Poténcia - 7,80
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Tabela II-10

B&F -Technik FK9

9850

fig.I1-14

Caracteristicas

Envergadura (m) 10,33 (km/h) 64
Comprimento total (m) 5,85 | VNE (km/h) 240
Altura da cabine (m) 2,25 | Razéao de subida (m/s) 6,10
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) -
Razao de Aspecto - 8,73 | Distancia de pouso (m) -
Area asa (m2) | 12,22 | Coef. Volume E.H. - -
Peso Vazio (kg) 275 | Coef. Volume E.V. - -
MTOW (kg) 464 | Alcance (km) -
Carga Util (kg) 189 | Autonomia horas 5,85
Carga Alar Maxima (kg/mz2 | 37,97 | Motor ) Rotax 912
)
Teto de servigo m 4000 | Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 195 | Peso/Poténcia - 5,80

215




GLASTAR

Dl s B
| - : _f_:'“' :
b 4
|
T P
Lo _'_"*E
fig.I1-15
Tabela II-11
Caracteristicas
Envergadura (m) 10.67 | Vel estol com flapes (km/h) 73
Comprimento total (m) 6.78 | VNE (km/h) 273
Altura da cabine (m) 1.80 | Razao de subida (m/s) 5.00
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 70
Razéo de Aspecto - 9.57 | Distancia de pouso (m) 91
Area asa (m2) | 11.90 | Coef. Volume E.H. - 1.27
Peso Vazio (kg) 500 | Coef. Volume E.V. - 0.18
MTOW (kg) 862 | Alcance (km) 1440
Carga Util (kg) 363 | Autonomia horas 6.3
(kg/m2
Carga Alar Maxima ) 72.40 | Motor - Lycoming O-320
Teto de servigo (m) 5500 | Poténcia (HP) 160
Ve (75%) (km/h) | 208 | Peso/Poténcia - 5.39
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fig.I1-16
Tabela I1-12
Ca8,99 | racteristicas Vel estol
Envergadura (m) com flapes (km/h) 80
Comprimento total (m) 5,94 VNE (km/h) 235
Altura da cabine (m) 1,09 Razéo de subida (m/s) 4,07
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 183
Razao de Aspecto - 9,50 Distancia de pouso (m) 213
Area asa (m2) 8,51 Coef. Volume E.H. - 0,80
Peso Vazio (kg) 322 Coef. Volume E.V. - 0,04
MTOW (kg) 544 Alcance (km) 483
Carga Util (kg) 222 Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/m2 0,00 Motor ) Rotax 912 UL
)
Teto de servigo m 3500 Poténcia (HP) 80
Vc (75%) (km/h) 185 Peso/Poténcia - 6,80
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Ikarus

Tabela II-13

C9,45 | aracteristicas Vel estol
Envergadura (m) com flapes (km/h) 63
Comprimento total (m) 6,25 | VNE (km/h) 185
Altura da cabine (m) 0,00 | Razéo de subida (m/s) 5,00
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 95
Razao de Aspecto - 7,14 | Distancia de pouso (m) 120
Area asa (m2) 12,50 | Coef. Volume E.H. - 0,00
Peso Vazio (kg) 270 | Coef. Volume E.V. - 0,00
MTOW (kg) 510 | Alcance (km) 800
Carga Util (kg) 240 | Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/mz2 | 36,00 | Motor ) Rotax 912 UL
)

Teto de servigo m 0 Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 175 | Peso/Poténcia - 6,38
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Tabela II-14
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fig.11-19

Caracteristicas
Envergadura (m) 8.03 | Vel estol com flapes (km/h) 75
Comprimento total (m) 5.03 | VNE (km/h) 215
Altura da cabine (m) 1.07 | Razéo de subida (m/s) 1.70
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 100
Razao de Aspecto - 8.20 | Distancia de pouso (m) 160
Area asa (m2) 7.90 | Coef. Volume E.H. - 0.49
Peso Vazio (kg) 235 | Coef. Volume E.V. - 0.01
MTOW (kg) 449 | Alcance (km) 926
Carga Util (kg) 214 | Autonomia horas 4.5
Jabiru 2200
Carga Alar Maxima (kg/m2) | 56.90 | Motor - AlJ
Teto de servigo (m) 5000 | Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 194 | Peso/Poténcia - 5.61
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Tabela II-15

cair 360

Lancair 360

fig.11-20

Caracteristicas

Envergadura (m) 7,16 Vel estol com flapes (km/h) 102
Comprimento total (m) 6,40 VNE (km/h) -
Altura da cabine (m) 1,05 Razao de subida (m/s) 8,90
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) -
Raz&o de Aspecto - 7,26 Distancia de pouso (m) -
Area asa (m2) 7,06 | Coef. Volume E.H. - 0,53
Peso Vazio (kg) 495 Coef. Volume E.V. - 0,04
MTOW (kg) 765 Alcance (km) 1900
Carga Util (kg) 270 Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/m2 | 108,36 | Motor - Lycoming O-
) 360
Teto de servigo m 5500 Poténcia (HP) 180
Ve (75%) (km/h) 378 Peso/Poténcia - 4,25
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Flyitalia MD3

Tabela II-16

fig.I1-21

Envergadura (m) 8,50 Vel estol com flapes (km/h) 60
Comprimento total (m) 5,70 | VNE (km/h) 270
Altura da cabine (m) 2,30 | Razao de subida (m/s) 5,00
Numero de assentos Um 2 Distancia de decolagem (m) 0
Raz&o de Aspecto - 7,61 | Distancia de pouso (m) 0
Area asa (m2) 9,50 | Coef. Volume E.H. - 0,00
Peso Vazio (kg) 275 | Coef. Volume E.V. - 0,00
MTOW (kg) 0 Alcance (km) 1000
Carga Util (kg) 0 Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/m2 | 0,00 | Motor ) Rotax 912 UL
)

Teto de servigo m 0 Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) | 202,5 | Peso/Poténcia - 0,00
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fig.11-22
Tabela I1-17
Ca racteristicas
Envergadura (m) 7,62 | Vel estol com flapes (km/h) 74
Comprimento total (m) 594 | VNE (km/h) 256
Altura da cabine (m) 0,96 | Raz&o de subida (m/s) 6,00
Numero de Distancia de
- 2 (m) 182
assentos decolagem
Razao de Aspecto - 7,81 Distancia de pouso (m) 245
Area asa (m2) 7,43 | Coef. Volume E.H. - 0,54
Peso Vazio (kg) 250 | Coef. Volume E.V. - 0,04
MTOW (kg) 481 Alcance (km) 960
Carga Util (kg) 231 Autonomia horas -
Carga Alar Maxima (kg)/m 64,74 | Motor ; Rotax 912
Teto de servico m 4600 | Poténcia (HP) 80
Ve (75%) (km/h) 197 Peso/Poténcia - 6,01
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Murphy Rebel

Murphy Robel three-seat ligvptane (e "WPaul Jockson)

Tabela II-18

fig.I1-23

Caracteristicas

Envergadura (m) 9.14 | Vel estol com flapes (km/h) 65
Comprimento total (m) 6.50 | VNE (km/h) 243
Altura da cabine (m) 1.00 | Razao de subida (m/s) 4.07
Numero de assentos um 3 Distancia de decolagem (m) 122
Razao de Aspecto - 5.99 | Distancia de pouso (m) 122
Area asa (m2) 13.94 | Coef. Volume E.H. - 0.46
Peso Vazio (kg) 408 Coef. Volume E.V. - -
MTOW (kg) 748 | Alcance (km) 1281
Carga Util (kg) 340 | Autonomia horas 6.75
Carga Alar Maxima (kg/m2) | 53.70 | Motor - Lycoming O-320
Teto de servico m 4500 | Poténcia (HP) 160
Ve (75%) (km/h) 169 | Peso/Poténcia - 4.68
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Tabela II-19

Robin 200

fig.I1-24

Caracteristicas

Envergadura (m) 8,33 | Vel estol com flapes (kT/h 83,4
Comprimento total (m) 6,64 | VNE (kn)'l/h 0
Altura da cabine (m) 0,00 | Razéo de subida (m/s) 3,90
Numero de assentos 2 Distancia de (m) 230
um decolagem

Razao de Aspecto - 5,55 | Distancia de pouso (m) 230
Area asa (m2) 12,50 | Coef. Volume E.H. - 0,00
Peso Vazio (kg) 525 Coef. Volume E.V. - 0,00
MTOW (kg) 780 | Alcance (km) 1050
Carga Util (kg) 255 | Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg)/mz 62,40 | Motor ) Lycoming O-235
Teto de servico m 3901,4 | Poténcia (HP) 118
Ve (75%) (km/h) 223 Peso/Poténcia - 6,61
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T25 Universal

fig. 11-25

Tabela II-20

Caracteristicas

Envergadura (m) 11,00 | Vel estol com flapes (km/h) 104
Comprimento total (m) 8,60 | VNE (km/h) 500
Altura da cabine (m) 1,25 | Razao de subida (m/s) 6,60
Numero de assentos 2 Distancia de (m) 350
um decolagem

Razao de Aspecto - 7,03 | Distancia de pouso (m) 350
Area asa (m2) | 17,20 | Coef. Volume E.H. - 0,54
Peso Vazio (kg) 1150 | Coef. Volume E.V. - 0,05
MTOW (kg) 1500 | Alcance (km) 1000
Carga Util (kg) 350 | Autonomia horas 0
Carga Alar Méaxima (kg)/ M2 | 87,21 | Motor | byeomina1O-
Teto de servico m 6100 | Poténcia (HP) 300
Ve (75%) (km/h) | 285 | Peso/Poténcia - 5,00
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Tabela I1-21

Tecnam P92-J

fig.11-26

9,60

Vel estol com flapes

Envergadura (m) (km/h) 65
Comprimento total (m) 6,30 VNE (km/h) 0
Altura da cabine (m) 1,00 Razao de subida (m/s) 4,37
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 122
Razao de Aspecto - 6,98 Distancia de pouso (m) 91
Area asa (m2) 13,20 | Coef. Volume E.H. - 0,40
Peso Vazio (kg) 315 Coef. Volume E.V. - 0,03
MTOW (kg) 535 Alcance (km) 740,8
Carga Util (kg) 220 Autonomia horas 5
Carga Alar Maxima (kg/mz2 | 40,50 | Motor ) Rotax 912A
)
Teto de servigo m 4500 Poténcia (HP) 81
Ve (75%) (km/h) 170 Peso/Poténcia - 6,60
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Tabela [1-22

Wag-Aero Wag-A-Bond

Wag Bound

fig.I1-27

Envergadura (m) 8,32 Vel estol com flapes (km/h) 0
Comprimento total (m) 5,70 VNE (km/h) 0
Altura da cabine (m) 1,15 Razao de subida (m/s) 4,32
Numero de assentos um 2 Distancia de decolagem (m) 119
Razao de Aspecto - 5,05 Distancia de pouso (m) 232
Area asa (m2) 13,70 Coef. Volume E.H. - 0,00
Peso Vazio (kg) 329 Coef. Volume E.V. - 0,00
MTOW (kg) 658 Alcance (km) 998
Carga Util (kg) 329 Autonomia horas 0
Carga Alar Maxima (kg/m2) 48,00 Motor - Lycoming
Teto de servigo m 4666 Poténcia (HP) 115
Vc (75%) (km/h) 200 Peso/Poténcia - 5,72
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Peso Maximo de decolagem (Kg)
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Velocidade de Cruzeiro (Km/h)
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Autonomia (h)
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APENDICE IV
TABELAS DE DADOS DO PERFIL NASA/LANGLEY NLF(1)-0414F

Este apéndice apresenta dados experiemntais do perfil utilizado apresentados por McGhee et al.
(1984)
Tab. IV-1: Re= 3,0x10% M=0,02; ;= 0°

ALPHA,DFG, LIFT DRAG PITCHING-MOMENT
CREFFTCTIENT CAFFFICIENT COEFFICIFNT

-4.,00 079 0073 -+0700
=3449 127 «0066 =:069%
-2,0% « 170 0046 ‘.0723
=260 214 +0046 -.0723
=2.42 254 0047 -.0752
=195 303 +0051 -.074%
-4 R4 436 0051 -.0789
=440 LI «0049 -.0797
«07 «539 0046 =.0796
.08 o542 0047 -.0806
57 «A01 0046 -.0817
1,15 hbG «0047 -.0819
lubb W 708 +0052 =.081%
2424 o« TE2 +Q0R% -.0826
2.16 P19 0126 -.0805
4.17 B84 +0206 -.0757
5,18 942 kEks -.0721
%20 «919 k¥ -+0715
6e26 962 *xxk -+ 0661
2,24 14167 L 221] -+062]
10.31 1.277 EEER -:0524
12.47 1.439 *hex -+ 0455
14,43 10523 LA 'n°353
1h, 41 1.593 Rk -.0329
17,47 1.647 kknx -s0342
19,43 1.656 * Aok =«0400
18,442 1l.h2R LR -.0413

Tab. IV-2: Re= 10,0x10°% M=0,12; §;= 0°

ALPHARNFG, LIFT NEAG PITCHING=MOMENT
COFFFICTENT FOEFFICTIENT COEFFICIENT

-3 ,99 s054 «ON5T -.0701
-3,00 «1T1 «00&H —-u0726
-7.97 «1T6 - 0052 =-.0728
=7 hh 236 « 0061 -« 0745
=1.94 +291 0034 —-.0758
=1.R7 « 300 «0033 = 0763
-1441 «3E2 L0029 -« 0TT4
- 94 09 0027 - NTI0
—.9? JE&0T L0027 -+ 0T84
-kl ahb5 «0033 -. 0798
0% « 512 wO00& 4 —«0801

« 07 «513 «0055 —-« 0802

« 59 +S56R « 0040 - 0806
la.1% A2 «0065 -+0810
24?8 TR «0075 -2 QB2%
3,12 LB37 «O00R& -.0R33
417 42 D094 —-«0836
%517 1.039 0107 -.0R32
H.16 l.125% «0118 -:0817
T.l6 l1.19%9 0127 -.0TAG
T.17 1.207 L L -. 0789
B.17 1.277 « 2145 -+0758
R,22 1.287 ok - 0752
.20 1.35F b -« 0722
12.21 l.431 bl - 0690
10.21 1.439 *hkh - 0469 &
11.23 1.%07 LA L -« 0672
12.27 1.577 b -.0635
13.24 1.£39 hkx - DHOR
1437 1.707 -k -+ 0%99
15,19 1.753 b -.0%89
16.30 1+801 Llb -+ 0612
17.23 1.220 RN -.0607
17,75 1.R29 LT L) =.0576
17.95 1.R27 - -+0%69
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Tab. IV-3: Re= 3,0x10°; M=0,07; ;= 12,5°

ALPHAs NEG.

12.38
14.42
1%.43
1A, 47
17.44
19,26

LIFT
CNEFFICTENT

1.677
1.7%1
1.820
1.859
1.R30
1.A21

NRAG
COFFFTICIENT

LA
[T
T3
'TIL]
T3]
21T

PITCHING=MOMENT
COEFFICTENT

-.008%
-.0938
=.095&
=, 0037
-.0926
- 0944

Tab. IV-4: Re= 10,0x10% M=0,12; §;= -5°

Al PHANFG .

-5, 16
-& ., 09
=-3.02
=?.0R8
=151
-1.04
-.71
- T
L
LY
N7
1+11
2.13
1. 1%
belh
527
b,2%
Ta?7
A.30
10.35
12.47
14064
16443
17.57

LIFT
FOFFFICIENT

-u324
-.198
-+072
« 034
L09R
154
«187
+ 217
« 220
«2TH
«332
«393
+ 510
+626
+ T35
RGH
« 949
1.04%
1.127
1.294
14634
1+%R0
1.690
1:.722

NRAG
COEFFICIENT

«O064&
«00K/0
«0058
D054
O0&7
«No29
»0028
0027
«0027
«N031
+00&7
0061
0067
«007S
«00R5
0098
«0109
«0119

R

FepnEnn

EEEy

ek

A

LR L 2]

PITCHING=MOMENT
CREFFTICIENT

=-.0175
-.0200
-.0227
- 0266
=-«0277
—-+0290
-.0298
-.0301
=.0307
-.0319
-.0327
- 0345
-.0377
=:0608
=o 0430
- 0447
=-.0&56
= 0457
- 0434
=+0392
= 0342
-.0300
-+0350
-.0365

Tab. IV-5: Re= 10,1x10% M=0,12; §;=-10°

ALPHASNEG.

=3.086
=205
=-1.51
=1.0%
- bR
=27
« 04
«30
.1
1.09
1.%9
?.13
.12
4,18
.10
&.19
T.25
AL, 30
10.3%
12,45
Thaebd
1A, 44
17.40

LIFT
COEFFICTIFMT

—«2BF
=+171
- 108
=.0NE5
002
«031
«NEQ
+ORRA
«115
«17P
« 239
«30A
27
56T
« 59
+ TET
«PTE
« 971
1150
1.218
le&60
1.5PFK
1624

NRAG
CNEFFICIENT

«0061
0057
«0055
w0083
«u3T
0030
-0031
«+00373
«N03A4%
«00&1
004G
L0087
0074
0084
«0093
«0103
«0114&

ke

LR L

LR L d

& k¥

L L L

g

PITCHING=HOMENT
COFFFICIENT

« 02086
«+0D158
0146
«0134
«0131
«0127
«0121
«0114
«0114
« 0092
+00/3
«003%&
-« 0015
- 0057
-.0088
-.0113
-.0125%5
-« 0137
-«0117
- 0074
-.004%1
-+ 00K56
-«011l%
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