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Ao Estudante

Que a presente obra represente um estimulo a todos os estudantes que admiram a engenharia
aerondutica e buscam o entendimento dessa ciéncia que desperta o interesse e a curiosidade das
pessoas e sirva como referéncia bésica para o desenvolvimento e projeto de aeronaves destinadas a
participar da competi¢ao SAE-AeroDesign.
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Nota do Autor

O Livro Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao projeto SAE-Aerodesign foi
idealizado para servir de material de apoio para o desenvolvimento de novos projetos destinados a
participar da competi¢do SAE-AeroDesign. O livro de aerodindmica e desempenho estd dividido em
quatro capitulos didaticamente organizados como forma de propiciar ao estudante uma seqii€ncia
logica dos tdépicos apresentados e tem como objetivo fundamental incentivar a pesquisa € o
desenvolvimento da engenharia aerondutica brasileira.

No Capitulo 1 tem-se uma introdugdo aos principais componentes de um avido e também sdo
apresentadas as principais configuracdes, bem como as superficies de comando e os procedimentos
necessdrios para a realizacdo das manobras de voo.

O Capitulo 2 apresenta muitos conceitos importantes para um correto projeto aerodindmico da
aeronave, neste capitulo sdo apresentados os fundamentos sobre o projeto e selecio de perfis
aerodinadmicos, asas de dimensdes finitas, distribui¢do de sustentacdo ao longo da envergadura da
asa, dimensionamento aerodinamico da empenagen e determinacdo da polar de arrasto de uma
aeronave completa.

O Capitulo 3 ¢ dedicado ao estudo do grupo moto-propulsor, sendo apresentado em detalhes os
motores sugeridos pelo regulamento da competicdo AeroDesign, bem como sdo apresentadas as
principais configuracdes de montagem do motor na fuselagem. Neste capitulo também ¢é dedicado um
topico para o estudo de hélices, onde € apresentada uma teoria bdsica e utilizada uma formulagdo
matemdtica para um modelo propulsivo que permite estimar de forma aproximada quais serdo os
valores da tracdo disponivel em funcdo da velocidade de voo para as hélices mais usuais utilizadas no
AeroDesign, o capitulo também apresenta as curvas de eficiéncia dessas hélices e deixa algumas
sugestOes para a realizacdo de ensaios estiticos e dindmicos que proporcionem uma escolha adequada
para a melhor hélice a ser utilizada no projeto.

O Capitulo 4 mostra em detalhes como realizar uma completa andlise de desempenho da aeronave
com a apresentagcdo de topicos como a determinacdo das curvas de tragcdo e poténcia disponivel e
requerida, a influéncia da altitude nessas curvas, o desempenho de subida e planeio da aeronave,
andlise das caracteristicas de decolagem e pouso, o tragado do diagrama v-n, a determinagé@o do raio
de curvatura minimo, o tragado do envelope de voo da aeronave com o cédlculo do respectivo teto
absoluto de voo, o cédlculo do tempo estimado para a aeronave completar a missdo, além de ter um
destaque especial para a determinagdo e o tragado do grifico de carga ttil em funcio da altitude
densidade.

A idéia em apresentar um curso teérico sobre o projeto de aeronaves para o AeroDesign basicamente
se fundamentou na confeccdo e divulgacdo de um material diditico em portugués, uma vez que a
imensa maioria da bibliografia encontrada esta em inglés.

O material apresentado estd longe de ser uma referéncia tinica para a elaboracdo dos projetos, pois
muito material de melhor qualidade pode ser encontrado na literatura aerondutica. O Livro
Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao projeto SAE-Aerodesign vem como
mais uma alternativa de estudos e pode sim servir como uma referéncia importante para as equipes e
alunos iniciantes no projeto.

Como professor, acredito que a divulgag¢do desse material possa servir como uma contribuicao para o
crescimento de nosso pais e gerar um pouco mais de conhecimento na drea da engenharia
aerondutica, pois um pais alcanca maturidade e crescimento através da educagdo, e de nada adianta
termos um conhecimento se o mesmo estiver guardado em uma gaveta.

Portanto, esse material é de livre divulgacdo e espero que as equipes fagam bom uso de seu contetdo,
pois essa € uma pequena contribui¢do para o AeroDesign Brasil, e para os amigos da comissdo
organizadora que fazem a competi¢do acontecer anualmente com uma qualidade cada vez maior.

Para todos os alunos orientados por mim desde 2005 fica o meu agradecimento pela obtencdo de
tantos resultados positivos e que permitiram a elaboragéo desse livro.
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"Os passaros devem experimentar a mesma sensagdo, quando distendem suas longas asas e seu voo
fecha o céu... Ninguém, antes de mim, fizera igual."
Alberto Santos Dumont

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



SUMARIO

Capitulo 1- Conceitos FUNdamentais. .........c..eeeeiuiiieeeiiiee ettt ettt et e eeee e e e ee e 10
| I Y (0T L1 o o LSRR 10
1.2 Contetidos ADOTAAAOS .......coouvieruiiiiiiieiit ettt ettt sttt e e e ens 12
1.3 Definicdes e Componentes Principais de um AVIZ0 ........coccoeiiieiiiiieiiiiieee e 13
L.3.1 FUSCIAZOIM. ..ceiiiiiiiiiieee ettt e e e ettt e e e s e sttt e eesesssnbebeeeeessasansbneeeeeeesnnnns 14
132 ASAS .ttt ettt e e st ettt e st e et e e s ar et e sneees 14
LI G I 25 1010155 1 U T 0 PSP UTUPURRR 16
1.3.4 TTEmM d@ POUSO .....eeeiiiiiiii ettt ettt ettt e ettt e e s st e e e s saraeees 17
1.3.5 GIUPO MOLO-PIOPUISOT....ciiiuiiiiiiiieieee ettt teee e e ettt eeeeeessabbreeeeesesssasbeaeeeeessssnssseeeaeessnnnns 18
1.4 Sistemas de Coordenadas Usado na Induistria AETONAULICA.......ccevuveeeirniiiieiriiieeeniiee e 18
1.5 Superficies de CONLIOLE. ......c.uuiiiiiiiitiiiiiiee ettt ettt e e et ee e sbae e e 19
1.6 Aplicag@o dos Conceitos Fundamentais em uma Aeronave Destinada a Participar da
CompeticA0 SAE-ACTODESIZN .....coiiiiiiieeeeiiiee ettt ettt e e et e e e ettt e e enbeeeeasateeseneaeeeaanneeeeeanes 22
Capitulo 2 — Fundamentos de AerodinamiCa. ........ceeeeueireeiiiiieeeiiee et eie et ee e eeee e ee e 25
2.1 DefinicAo de ACTOAINAMICA. ........vuiieeiiiiiee ettt ettt ee e ettt e e et eeeetee e e eeatteeeeeneaeeeenneeas 25
2.2 A Fisica da Forga de SUStENTACAO . ...cccovuutiiiiiiieiiiiiiiee ettt ettt 25
2.3 NUMETO de REYNOIAS ....ceiiiiiiiiiiiieee ettt et e et e e e eee e e eneeeas 28
2.4 Teoria do Perfil AerodinamiCo.......c.ueeruuiiriiiiiriiiiiiieriie ettt 29
2.4.1 Selecdo e Desempenho de um Perfil Aerodindmico...........ccceereeiiiiiiriiiiieeiiie e, 30
2.4.2 Forgas Aerodindmicas e Momentos em Perfis ............cccccoiiiiiiiiiiiiiiiniice e, 35
2.4.3 Centro de Press@o e Centro Aerodindmico do Perfil ...........cccccoviiiiiiiiiiiiiniiiiiinen, 38
2.4.4 Perfis de Alta SUSIENTACAO......ceeiiuuiiieeiiie ettt ee e ettt e e et ee e e eeee e e eeebt e e e eaneeaeeeneeas 43
2.5 Asas de Envergadura FINIta .........c..oiiiiiiiiiiiiiiiii et e 53
2.5.1 Forma Geométrica e Localizacdo da Asa na Fuselagem ..........coccceeeviiiiiiniiciinicinnneen. 53
2.5.2 Alongamento e Relaco de Afilamento ..........ccoouiiiiiiiiiiiiiniiieeniiieie e 58
2.5.3 Corda Média ACTOINAMICA ...ccevuvveeeiiiiiieriiieee ettt et e et e ettt e e s sbaeeeesabaeees 60
2.5.4 Forgas Aerodindmicas e Momentos em Asas FINitas ...........cccceeiiiiiiiiiiiiniiiiie e, 62
2.5.5 Coeficiente de Sustentacao em Asas FiNitas..........ccceeeviviiiiiiiiiiieeiniiiiiieee e e 64
2.5.6 O Estol em Asas Finitas € suas CaraCteriStiCas .........cocuveerueernieenueernieenieeeieee e e e 73
2.5.6.1 Influéncia da Forma Geométrica da Asa na Propagacdo do Estol............cccceeceeeeennen. 76

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagcdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



2.5.7 Aerodinadmica da Utilizag8o de Flapes na AGTONave ...........ccceccueeeeeiuiieeeiiiieeeeeieiee e e 77

2.5.8 Distribuicdo Eliptica de SUStENtaCA0 .......ccovuueeiiriiiiiiiiiiee ittt ee et e 80
2.6 ATTASLO €N ACTONAVES ....eeeutiieiieeeieeeniieeetttesiteeetteesteeeateestaeeeaaeesbeeesuneesabeeesaneeseneeenaneeenneeens 89
2.6.1 Arrasto INAUZIAO ...co..eeiiiiiiiiiiiiii et s 90
2.6.1.1 Técnicas Utilizadas para a Reducdo do Arrasto Induzido.........ccceeceeereiiiiiiniennnnnen. 91
2.6.1.2 BECILO SO0 ..ttt ettt s 94
2.6.2 AITASTO PATaSILA. ....eeiiiiiiiiiiiiiec ettt ettt e ettt e e sttt e et 96
2.7 Aerodinadmica da EMPENagem ......ccooouuiiiiiiiiiiiiiiie ettt et 101
2.8 Polar de arrasto da QETOMAVE ..........ueierriiiieeiiiiee ettt et eeeeiit ettt e e sttt e s sabta e e e st eeesneeeeenaes 106
2.8.1 O que € uma Polar de Arrasto e como pode ser Obtida? ..........ccoceeeveniiieiiniieeiiniieeennne. 106
2.9 Consideragdes sobre a Aerodindmica de Biplanos...........ccoovveeiiiiiiiiiniiiiiniiiieciniec e 115
2.9.1 “Gap” Distancia Vertical entre S ASAS ........ceeeevrireeeeerirsiiiireeeeeeeieiiieaeeeeesesssssreeeeesessnnes 116
2.9.2 “Stagger” Diferenca de Posicao entre o Bordo de Ataque das AsSas ........cceeveuvvveveeerennnnnns 117
2.9.3 DECAIAZEIM ...ceeeiiiiiieie et e ettt e e e e ettt te e e e ee sttt eeees sttt beeeaeeeaanabbbaeeaeeeeenrrteaeeeeeeeanne 117
2.9.4 Determinagao de um Monoplano Equivalente ...............ccooooiiiiiiiiiniiiieeeee e 118
2.10 Dicas para a Realizacao do Projeto AerodinimicCo .............eeeeeeeriieiiiieieeeeenniiiieeeeeeeeeievenen 121
Capitulo 3 — Grupo MOtO-PropulSOr .........c.oiiiiiiiiiiee et e 123
70 £V (0T L1 o7 o RSP 123
3.2 Posica0 do Grupo MOto-PropulSor.........c.ccueeiiiiiiiiieieiie ettt e 123
3.3 Motor para a CompeticAo SAE-AETODESIZN.......ccciiiiiiiiiiiiieieeeeiiiiiiieeeeeeeeiirreeeeeeeeieaeeeeeeens 124
3.4 Caracteristicas das HEIICES......cccuuiiiiiiiiiiiiieciicec e e 126
3.5 MOAEIO ProOPUISIVO .eeeeiuiiiiiiiiieee ettt e ettt e e e s ettt e e e e e s sattaaeaeeessennnneneeeeesens 129
Capitulo 4 Andlise de Desempenno .............cooiiiiiiiiiiiiiiiiie e 146
4.1 ODJEUIVOS ..vvtteeeeeeiiiitieteeee ettt teteeeesestbtteeeeesasatbeteaeeesessanssstaeaesessassnssseeeeessssnssseaeeeessesnnnssenees 146
4.2 Forcas que Atuam em uma Aeronave em Voo Reto e Nivelado com Velocidade Constante ... 146
4.3 Tracao Disponivel e Requerida para o Voo Reto e Nivelado com Velocidade Constante........ 147
4.4 Poténcia Disponivel @ ReqUerida..............coeiiiiriiiiiiiiiiriniiieieee et e e e e 157

4.5 Relagdo entre a Velocidade de Minima Tracdo Requerida (Maximo Alcance) e a Velocidade

de Minima Poténcia Requerida (Maxima AUtONOMIA) ......ceevuvvrirerreeriiriiieeeeeeeneiiiieeeeeseesannneeens 164

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagcdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



4.6 Efeitos da Altitude nas Curvas de Tracdo e Poténcia Disponivel e Requerida......................... 167
4.7 Andlise do Desempenho de Subida...........cc.euiiiiiiiiiiiiiiiiie e 189
4.8 Voo de Planeio (Descida nd0 Tracionada) ..............oouuvuueeeeeeeieieiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeirieeeeeeeeeeeevennnnns 198
4.9 Desempenho na DECOIAZEIN .......ceoiiuiiiiiiiie ettt ettt e e eee e e e 216
4.10 Desempenho N0 POUSO ......coiiiiiiiiiiiieeeeiiie et ee ettt e e e e e ettt aeee e e s e snbnneaeeeeessnnns 242
4.11 Tracado do Diagrama v-7 de ManODTa ..........cueieieiiiiiiiiiiie ettt e ettt ee e e 261
4.12 Desempenho €M CUIVA ..cccooiiiiiiiiiiiiieieie ettt e ettt e e e e e ettt e e e e s eesbeteeeeesaesaaes 272
4.13 Envelope de VOO € Teto ADSOIULO ....cceeiuiiiiiiiiee ettt 283
4.14 Tempo EStimado para @ MISSAO ... ..ueieeiuiieeeeiiiee ettt et te e ettt e ettt e e et e e et eeeeeaeeeenaeeens 298

4.15 Metodologia para o Tracado do Grifico de Carga Util em Fungio da Altitude-Densidade ....304
4.16 Dicas para a Andlise de DeSempenho ............cccoeeeiiiiiiiiiiiieeiee et 318

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



10

CAPITULO 1

CONCEITOS FUNDAMENTAIS

1.1 - Introducao

Paris, Franca, 23 de outubro de 1906 em um dia de vento calmo no campo de
Bagatelle as 16 horas e 45 minutos de uma terca feira se concretizou através do brasileiro
Alberto Santos Dumont o sonho do homem poder voar. Este feito foi realizado diante do olhar
curioso de muitos expectadores, imprensa e pessoas influentes da época, que presenciaram o
primeiro voo de uma aeronave mais pesada que o ar com propulsdo mecanica. Este voo foi
realizado por longos 60 metros a uma altura de 3 metros acima do solo, marcando
definitivamente na histéria que o homem era capaz de voar.

A maquina voadora responsdvel pela realizacdo deste feito foi batizada de 14-Bis e
uma foto dessa conquista pode ser observada na Figura 1.1.

Figura 1.1 - Vista do voo do 14-Bis em Paris.

Desde entdo, estudiosos, entusiastas e aficionados pelo sonho de voar trabalham
continuamente com o objetivo principal de aperfeicoar as maquinas voadoras que tanto
intrigam a curiosidade das pessoas. Muitos avancos foram obtidos através de estudos que
resultaram em fantisticas melhorias aerodindmicas e de desempenho das aeronaves,
propiciando o projeto e a constru¢do de avides capazes da realizacdo de voos
transcontinentais, aeronaves cuja velocidade ultrapassa a barreira do som e até a realizacao de
voos espaciais. A Figura 1.2 mostra a aeronave Airbus A380, o maior avido de passageiros ja
projetado, com capacidade que pode variar entre 555 a 845 passageiros, um caga supersonico
no instante em que rompe a barreira do som e o dnibus espacial utilizado pela NASA para
missdes no espacgo.
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Figura 1.2 — Evolugdo da industria aerondutica.

No Brasil, o estudo da engenharia aerondutica sempre esteve impulsionado pelo desejo
de se repetir e aprimorar o feito realizado por Santos Dumont, e como forma de enriquecer um
pouco mais a histéria da aviac@o brasileira, a presente obra é destinada aos estudantes que
desejam obter conhecimentos fundamentais sobre essa ci€ncia fantdstica e que contagia a
todos que por ela navegam.

A falta da literatura aerondutica em portugués representa o principal ponto norteador
para a execu¢do do presente livro, onde todos os conceitos apresentados foram
minuciosamente avaliados tendo em vista a obtencdo de resultados bastante confidveis quando
da solucdo das equagdes propostas.

Todo contetido que sera apresentado nos capitulos subseqiientes tem como objetivo a
aplicacdo no projeto SAE-AeroDesign, competicio de reconhecimento internacional
destinada a incentivar estudantes de engenharia, fisica ou ciéncias aeronduticas a projetar,
construir e fazer voar uma aeronave radio-controlada capaz de carregar em um compartimento
de dimensdes pré-definidas a maior carga ttil possivel.

A didética utilizada para a aplicagdo da teoria apresentada e para a solugdo do
equacionamento proposto € conduzida de forma que todos os pontos sdo explicados em
detalhes, encaminhando o leitor a um entendimento rapido e facil de cada um dos tépicos
apresentados.

O contetddo da obra mostra de maneira organizada e seqiiencial todo o procedimento
necessario para o projeto de uma aeronave competitiva e que possua condi¢des de concorrer
no AeroDesign com excelentes qualidades de desempenho.

A Figura 1.3 mostra o exemplo de aeronaves destinadas a participar do AeroDesign.

Figura 1.3 — Exemplos de aeronaves destinadas a participar do AeroDesign.
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Espera-se que a partir da leitura desse livro, o estudante tenha sua curiosidade
despertada e se torne muito motivado para prosseguir em uma carreira dedicada a evolugdo da
inddstria aerondutica brasileira.

1.2 - Contetidos abordados

Os livros Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-
AeroDesign: “Aerodindmica e Desempenho” e “Estabilidade e Estruturas” estdo divididos em
oito capitulos didaticamente organizados como forma de propiciar ao estudante uma
seqiiéncia logica dos tépicos apresentados e tem como objetivo fundamental incentivar a
pesquisa e o desenvolvimento da engenharia aerondutica brasileira.

No presente livro s@o apresentados os capitulos de 1 até 4 e no livro de “Estabilidade e
Estruturas” os capitulos de 5 até 8. Muitos dos conceitos aqui apresentados podem ser
encontrados com uma maior riqueza de detalhes na grande diversidade de literatura existente
ao redor do mundo, porém ¢é importante ressaltar que todo conteido apresentado neste livro é
de grande valia para iniciantes no estudo da engenharia aerondutica e os assuntos abordados
em cada um dos capitulos dos dois volumes publicados estido apresentados a seguir.

No Capitulo 1 tem-se uma introdu¢do aos principais componentes de um avido e
também sdo apresentadas as principais configuracdes, bem como as superficies de comando e
os procedimentos necessarios para a realizacdo das manobras de voo. Ao término da leitura
deste capitulo, espera-se que o leitor esteja familiarizado com os principais elementos que
formam a estrutura de um avido e também conheca a fun¢do primdria das superficies de
comando.

O Capitulo 2 apresenta muitos conceitos importantes para um correto projeto
aerodindmico da aeronave, neste capitulo sdo apresentados os fundamentos sobre o projeto e
selecdo de perfis aerodinamicos, asas de dimensdes finitas, distribui¢do de sustentagdo ao
longo da envergadura da asa, dimensionamento aerodindmico da empenagen e determinacdo
da polar de arrasto de uma aeronave completa. A leitura deste capitulo permite ao estudante
obter um conhecimento bésico sobre as necessidades aerodindmicas mais importantes a serem
estudadas durante a realizagc@o do projeto de uma nova aeronave.

O Capitulo 3 € dedicado ao estudo do grupo moto-propulsor, sendo apresentado em
detalhes os motores sugeridos pelo regulamento da competi¢do AeroDesign, bem como sio
apresentadas as principais configura¢des de montagem do motor na fuselagem. Neste capitulo
também € dedicado um tdpico para o estudo de hélices, onde é apresentada uma teoria bésica
e utilizada uma formulagdo matematica para um modelo propulsivo que permite estimar de
forma aproximada quais serdo os valores da tragdo disponivel em fungdo da velocidade de
voo para as hélices mais usuais utilizadas no AeroDesign, o capitulo também apresenta as
curvas de eficiéncia dessas hélices e deixa algumas sugestdes para a realizacdo de ensaios
estdticos e dindmicos que proporcionem uma escolha adequada para a melhor hélice a ser
utilizada no projeto.

O Capitulo 4 mostra em detalhes como realizar uma completa andlise de desempenho
da aeronave com a apresentacdo de tOpicos como a determinagdo das curvas de tragdo e
poténcia disponivel e requerida, a influéncia da altitude nessas curvas, o desempenho de
subida e planeio da aeronave, andlise das caracteristicas de decolagem e pouso, o tracado do
diagrama v-n, a determinacéo do raio de curvatura minimo, o tracado do envelope de voo da
aeronave com o cdlculo do respectivo teto absoluto de voo, o célculo do tempo estimado para
a aeronave completar a missdo, além de ter um destaque especial para a determinacio e o
tracado do grafico de carga util em fungdo da altitude densidade. O estudo desse capitulo € de
muita importincia para se avaliar com confiabilidade as caracteristicas de desempenho da
aeronave.
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O Capitulo 5 é dedicado ao estudo dos critérios de estabilidade estitica da aeronave,
onde sdo apresentadas as informagdes e formulagGes necessdrias para a determinacdo do
centro de gravidade da aeronave, sdo avaliados os critérios necessdrios para se garantir a
estabilidade longitudinal estdtica, a determinagdo do ponto neutro e da margem estdtica,
determinagdo do dngulo de trimagem para se garantir a estabilidade longitudinal, bem como
sdo apresentados modelos matematicos que podem ser utilizados para um estudo dos critérios
de estabilidade lateral e direcional. Este é considerado um dos capitulos mais complexos, pois
muitos dados empiricos sdo utilizados, e, portanto, o cédlculo realizado deve ser muito bem
feito para que ndo ocorram erros de projeto.

O capitulo 6 destina-se ao dimensionamento estrutural da aeronave sendo apresentados
em detalhes os critérios utilizados para a realizagdo de uma andlise estrutural das asas, da
empenagem, da fuselagem, do trem de pouso e das superficies de comando. Também neste
capitulo sdo apresentados os principais materiais que podem ser utilizados para a construgéo
de uma aeronave destinada a participar do AeroDesign com suas respectivas propriedades
mecanicas.

Como forma de se aplicar todos os conceitos estudados, o Capitulo 7 mostra em
detalhes todo o célculo que deve ser realizado para o projeto de uma aeronave destinada a
participar do AeroDesign com as devidas justificativas e fundamentacdo técnica.

Por fim, o Capitulo 8 apresenta um modelo de relatério de projeto desenvolvido pelos
alunos do Instituto Federal de Educacdo, Ciéncia e Tecnologia de Sdo Paulo — Campus Salto,
tendo como objetivo mostrar como a equipe deve proceder para a realizagdo de um relatério
técnico consistente e fundamentado tecnicamente, explicando em detalhes todo o
desenvolvimento realizado para a concretizacdo de um projeto competitivo.

1.3 — Definic6es e componentes principais de um aviao

Um avido é definido como uma aeronave de asa fixa mais pesada que o ar, movida por
propulsdo mecéanica, que € mantido em condi¢do de voo devido a reacdo dindmica do ar que
escoa através de suas asas.

Os avides sdo projetados para uma grande variedade de propostas, porém todos eles
possuem os mesmos componentes principais. As caracteristicas operacionais e as dimensdes
sao determinadas pelos objetivos desejados pelo projeto. A maioria das estruturas dos avides
possuem uma fuselagem, asas, uma empenagem, trem de pouso e o grupo moto-propulsor. A
Figura 1.4 mostra os componentes principais de uma aeronave.

Empenagem

Fuselagem

Grupo
mato-propulsor

Trem de pouso
Figura 1.4 — Componentes principais de um aviao.
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1.3.1 - Fuselagem

A fuselagem inclui a cabine de comandos, que contém 0s assentos para seus ocupantes
e os controles de voo da aeronave, também possui o compartimento de carga e os vinculos de
fixacdo para outros componentes principais do avido. A fuselagem basicamente pode ser
construida de trés formas diferentes: trelicada, monocoque ou semi-monocoque.

Estrutura trelicada: A estrutura em forma de trelica para a fuselagem € utilizada em
algumas aeronaves. A resisténcia e a rigidez desse tipo de estrutura € obtida através da juncio
das barras em uma série de modelos triangulares.

Estrutura monocoque: Na estrutura monocoque o formato aerodinamico é dado pelas
cavernas. As cargas atuantes em voo sdo suportadas por essas cavernas e também pelo
revestimento. Por esse motivo este tipo de fuselagem deve ser revestida por um material
resistente aos esfor¢os atuantes durante o voo.

Estrutura semi-monocoque: Nesse tipo de estrutura, os esfor¢os sdo suportados pelas
cavernas e/ou anteparos, revestimento e longarinas. A Figura 1.5 mostra os modelos de
fuselagem descritos.

Longarina Eevestimento

K Cavernas

Longarinas
Fizacfio da asa

Parede de fogo
(a) Trelicada (b} Monocoque (c) Semi-monocoque

verticais

Figura 1.5 — Exemplos das formas construtivas das estruturas da fuselagem.

1.3.2 - Asas

As asas sdo superficies sustentadoras unidas a cada lado da fuselagem e representam
os componentes fundamentais que suportam o avido no voo. Para as asas, existem numerosos
projetos, tamanhos e formas usadas pelos vdrios fabricantes. Cada modelo € produzido para
atender as necessidades de desempenho previsto para o avido desejado. A maneira como as
asas produzem a forca de sustentacdo necessdria ao voo serd explicada no Capitulo 2 do
presente livro. As asas podem ser classificadas quanto a sua fixacdo na fuselagem em alta,
média ou baixa. O nimero de asas também pode variar, avides com um tnico par de asas sdo
classificados como monoplanos, quando possuirem dois pares de asas sdo classificados como
biplanos. A Figura 1.6 mostra exemplos das aeronaves monoplano e biplano.

(a) Monoplano (b) Biplano
Figura 1.6 — Exemplo de aeronaves monoplano e biplano.
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Estrutura das asas: Para o caso de uma estrutura coberta com tela os principais
elementos estruturais de uma asa sdo as nervuras, a longarina, o bordo de ataque e o bordo de
fuga.

Nervuras: As nervuras ddao a forma aerodindmica a asa e transmitem os esforcos do
revestimento para a longarina.

Longarina: A longarina é o principal componente estrutural da asa, uma vez que é
dimensionada para suportar os esforcos de cisalhamento, flex@o e tor¢do oriundos das cargas
aerodindmicas atuantes durante o voo.

Bordo de ataque e bordo de fuga: O bordo de ataque representa a parte dianteira da
asa e o bordo de fuga representa a parte traseira da asa e serve como berco para o alojamento
dos ailerons e dos flapes. A Figura 1.7 mostra os principais elementos estruturais de uma asa.

Longarina

Bordo de fuga

Nervuras

Bordo de ataque

Revestimento

Figura 1.7 — Elementos estruturais de uma asa.

Forma geométrica das asas: quanto a sua geometria, as asas podem possuir uma
grande diversidade de formas, que variam de acordo com os requisitos do projeto. Os
formatos mais comuns sdo retangular, trapezoidal e eliptica.

Asa retangular: é uma asa de baixa eficiéncia aerodinamica, ou seja, a relacao entre a
forca de sustentacdo e a forca de arrasto (L/D) é menor quando comparada a uma asa
trapezoidal ou eliptica, isto ocorre devido ao arrasto de ponta de asa também conhecido por
arrasto induzido, que no caso da asa retangular é maior que em uma asa trapezoidal ou
eliptica. O arrasto induzido e sua formula¢do matematica serdo discutidos posteriormente no
Capitulo 2 destinado a andlise aerodindmica da aeronave.

A vantagem da asa retangular é a sua maior facilidade de constru¢do e um menor custo
de fabricacdo quando comparada as outras.

Asa trapezoidal: ¢ uma asa de 6tima eficiéncia aerodinamica, pois com a reducio
gradativa da corda entre a raiz e a ponta da asa consegue-se uma significativa reducdo do
arrasto induzido. Nesse tipo de asa o processo construtivo torna-se um pouco mais complexo
uma vez que a corda de cada nervura possui uma dimensdo diferente.

Asa eliptica: representa a asa ideal, pois é a que proporciona a maxima efici€ncia
aerodindmica, porém € de dificil fabricacdo e mais cara quando comparada as outras formas
apresentadas. A Figura 1.8 mostra as principais formas geométricas das asas.
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(a) Retangular (b) Trapezoidal (¢) Eliptica

Figura 1.8 — Principais formas geométricas das asas.

Nomenclatura do perfil e da asa: a Figura 1.9 ilustra os principais elementos
geométricos que formam um perfil aerodindmico e uma asa com envergadura finita.

Bordo de stague Extradorsa
1 Corda na ponta
Bordo de fuga -I j
Espessura Intradorso
Perfil

Figura 1.9 — Nomenclatura fundamental do perfil e da asa.

Extradorso: representa a parte superior do perfil;

Intradorso: representa a parte inferior do perfil;

Corda: € a linha reta que une o bordo de ataque ao bordo de fuga do perfil aerodinamico;
Envergadura: representa a distincia entre a ponta das asas;

Area da asa: representa toda a 4rea em planta, inclusive a por¢do compreendida pela
fuselagem.

Esta secdo do presente capitulo mostrou de forma simples os principais tipos e as
caracteristicas geométricas das asas, um estudo mais detalhado serd realizado nos Capitulo 2,
onde serdo apresentadas andlises qualitativas e quantitativas sobre o desempenho dos perfis
aerodindmicos e das asas de envergadura finita.

1.3.3 - Empenagem

A empenagem possui como fung¢@o principal estabilizar e controlar o avido durante o
voo. A empenagem ¢é dividida em duas superficies, a horizontal que contém o profundor e é
responsdvel pela estabilidade e controle longitudinal da aeronave e a vertical que ¢
responsédvel pela estabilidade e controle direcional da aeronave. A Figura 1.10 mostra uma
empenagem convencional e seus principais componentes.
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Estabil izadar
weris

Leme de diregie

Estibilizador

harizanial L pmpensadores

Profusdor

Figura 1.10 — Modelo de empenagem convencional.

Superficie horizontal: é formada pelo estabilizador horizontal (parte fixa) e pelo
profundor (parte mdvel), algumas aeronaves também possuem os compensadores com a
finalidade de reduzir os esforcos de pilotagem e em alguns casos o estabilizador e o profundor
constituem-se de uma tinica peca completamente mével. A superficie horizontal é responsavel
pelos movimentos de arfagem (levantar e baixar o nariz) da aeronave.

Superficie vertical: é formada pelo estabilizador vertical (parte fixa) e pelo leme de
direcdo (parte movel), essa superficie € responsdvel pelos movimentos de guinada
(deslocamento do nariz para a direita ou para a esquerda) da aeronave.

O dimensionamento correto da empenagem ¢é algo de muita importincia a fim de se
garantir estabilidade e controlabilidade & aeronave, dessa forma um capitulo inteiro do
presente livro serd destinado aos critérios de estabilidade, controle, peso e balanceamento da
aeronave.

1.3.4 — Trem de pouso

As fungdes principais do trem de pouso sdo apoiar o avido no solo e manobri-lo
durante os processos de taxiamento, decolagem e pouso. Na maioria das aeronaves o trem de
pouso utilizado possui rodas, porém existem casos onde sdo utilizados flutuadores em
hidroavides e esquis para operacdo em neve. O trem de pouso pode ser classificado
basicamente em duas categorias de acordo com a disposicdo das rodas em triciclo ou
convencional.

O trem de pouso triciclo € aquele no qual existem duas rodas principais ou trem
principal geralmente localizado embaixo das asas e uma roda frontal ou trem do nariz.

O trem de pouso convencional ¢ formado por um trem principal e uma bequilha
geralmente localizada no final do cone de cauda.

Atualmente a grande maioria das aeronaves possui trem de pouso modelo triciclo, pois
esta configuracdo melhora sensivelmente o controle e a estabilidade da aeronave no solo além
de permitir melhores caracteristicas de desempenho durante a decolagem. A Figura 1.11
mostra os modelos dos trens de pouso comentados.

Triciclo Convencional
Figura 1.11 — Trem de pouso triciclo e convencional.
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1.3.5 — Grupo moto-populsor

O grupo moto-propulsor € formado pelo conjunto motor e hélice. A fungdo primaria
do motor ¢é fornecer a poténcia necessaria para colocar a hélice em movimento de rotagéo, e,
uma vez obtido esse movimento, a hélice possui a funcio de gerar tracdo para impulsionar o
avido.

As aeronaves podem ser classificadas em monomotores, bimotores e multimotores, de
acordo com o nimero de motores existentes na estrutura.

Os principais componentes necessarios para a montagem do grupo moto-propulsor sdo
o motor, a hélice, a carenagem, o spinner e a parede de fogo que recebe o berco para o
alojamento do motor.

A Figura 1.12 ilustra o grupo moto-propulsor em uma montagem convencional.

Maotor

Carenagem

Spinner

Figura 1.12 — Grupo moto-propulsor.

1.4 — Sistema de coordenadas usado na industria aeronautica

De forma a se entender todos os referenciais de movimento e direcio de uma aeronave
é necessdrio se estabelecer um sistema de coordenadas cartesianas tridimensional. Este
sistema de coordenadas serve de base para se avaliar os movimentos da aeronave no espaco
tridimensional. O sistema de coordenadas apresentado na Figura 1.13 é o padrio utilizado na
inddstria aerondutica e possui sua origem no centrdide da aeronave. Os trés eixos de
coordenadas se interceptam no centréide formando angulos de 90° entre si. O eixo
longitudinal € posicionado ao longo da fuselagem da cauda para o nariz do avido. O eixo
lateral se estende através do eixo da asa orientado da direita para a esquerda a partir de uma
vista frontal da aeronave e o eixo vertical é desenhado de forma que € orientado de cima para
baixo.

atarvd

Longitudindg

I¥ Verdicad

Figura 1.13 — Eixos de coordenadas de uma aeronave.
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Movimentos da aeronave: durante o voo uma aeronave pode realizar seis tipos de
movimento em relacdo aos trés eixos de referéncia, ou seja, um avido pode ser modelado
como um sistema de seis graus de liberdade. Dos movimentos possiveis de uma aeronave, trés
sdo lineares e trés sdo movimentos de rotacdo. Os movimentos lineares ou de translacdo sio
os seguintes: (a) para frente e para trds ao longo do eixo longitudinal, (b) para a esquerda e
para a direita ao longo do eixo lateral e (c) para cima e para baixo ao longo do eixo vertical.
Os outros trés movimentos sdo rotacionais ao redor dos eixos longitudinal (movimento de
rolamento), lateral (movimento de arfagem) e vertical (movimento de guinada).

1.5 - Superficies de controle

Um avido possui trés superficies de controle fundamentais que sdo os ailerons
responsdveis pelo movimento de rolamento, o profundor responsivel pelo movimento de
arfagem e o leme de direcdo responsdvel pelo movimento de guinada, a Figura 1.14 mostra
uma aeronave convencional e suas principais superficies de controle.

Aileron

Leme ‘

T
Profundor  ~=:

Aileron ___

CU —
° |

Figura 1.14 — superficies de controle de uma aeronave.

Ailerons: Os ailerons sdo estruturas moveis localizadas no bordo de fuga e nas
extremidades das asas, quando um comando ¢ aplicado para a direita, por exemplo, o aileron
localizado na asa direita € defletido para cima e o aileron da asa esquerda é defletido para
baixo fazendo com que a aeronave execute uma manobra de rolamento para a direita. Isto
ocorre, pois o aileron que € defletido para baixo provoca um aumento de arqueamento do
perfil e conseqiientemente mais sustentacdo é gerada, no aileron que € defletido para cima
ocorre uma redugdo do arqueamento do perfil da asa e uma redugdo da sustentacio gerada e
dessa forma o desequilibrio das forcas em cada asa faz com que a aeronave execute o
movimento de rolamento ao redor do eixo longitudinal. Do mesmo modo, um comando
aplicado para a esquerda inverte a deflexdo dos ailerons e o rolamento se dé para a esquerda.
As Figuras 1.15 e 1.16 mostram os efeitos provocados pela deflexdo dos ailerons em uma
aeronave.
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Aileron da asa direita

deflete para cima =
%Redyg@o da sustentagao /

g . -
Cg_' = ‘- m o o
|’ g -‘H:’
~ ~—__ Aumento da sustentagio

A aeronave executa um

rolamento para a direita Aileron da asa esquerda

detlete para baixo

Figura 1.15 — Exemplo de funcionamento dos ailerons.

Figura 1.16 — Deflexdo dos ailerons.

Profundor: O profundor atua com a finalidade de executar os movimentos de levantar
ou baixar o nariz da aeronave (movimento de arfagem em relacdo ao eixo lateral). Quando um
comando ¢ aplicado para levantar o nariz, o bordo de fuga do profundor se deflete para cima e
devido ao aumento da forca de sustentac@o para baixo cria-se um momento ao redor do centro
de gravidade da aeronave no sentido de levantar o nariz. Quando o comando aplicado é no
sentido de baixar o nariz, o bordo de fuga do profundor se deflete para baixo e 0 momento
gerado ao redor do centro de gravidade provoca o movimento de baixar o nariz. As Figuras
1.17 e 1.18 mostram a atuacdo do profundor e o conseqilente movimento de arfagem da
aeronave.

Mariz para cima

Dreflexdo para cima

Figura 1.17 — Exemplo de deflexdo do profundor.
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Figura 1.18 — Deflexdo do profundor.

Leme de direcao: O leme esta localizado na superficie vertical da empenagem, mais
especificamente acoplado ao estabilizador vertical, sua func¢do principal é permitir através de
sua deflexdo que a aeronave execute o movimento de guinada ao redor do eixo vertical.
Quando um comando € aplicado para a direita, por exemplo, o leme se deflete para a direita e
devido ao acréscimo da forca de sustentacdo na superficie vertical da empenagem, o nariz da
mesma se desloca no mesmo sentido do comando aplicado, ou seja, para a direita, essa
situagdo estd ilustrada na Figura 1.19. No caso de um comando a esquerda, ocorre exatamente
0 processo inverso e assim o nariz da aeronave se desloca para a esquerda como pode ser
observado na Figura 1.20.

|
|

| - | \ |

j—
g = q__;_'_: —'s-_g_r_’
[ e = -

\ \‘\—__\__ : f_/—,:'-*‘ Deflexdo dp I_emc:
Nariz da aeronave sg [ \ para a direita

desloca para a direita q = 7] ‘_,J

S

|

I

Figura 1.19 — Exemplo de aplicacdo do leme de dire¢ao.

Figura 1.20 — Deflexdo do leme de dire¢éo.
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1.6 — Aplicacao dos conceitos fundamentais em uma aeronave destinada a participar da
competicio SAE-AeroDesign

Os conceitos apresentados no presente capitulo sdo perfeitamente aplicaveis quando se
deseja elaborar uma nova aeronave com a inten¢do de participar da competicio SAE-
AeroDesign, pois a grande maioria das aeronaves que participam do evento possuem uma
forma convencional em sua estrutura.

O ponto de partida para a criacdo de uma nova aeronave € a andlise minuciosa do
regulamento da competi¢do, avaliando seus pré-requisitos, dimensdes minimas e méximas da
aeronave e do compartimento de carga, além das condicdes requeridas para a decolagem e o
pouso. Uma vez conhecido esses requisitos, a equipe pode iniciar o desenvolvimento de suas
idéias e realizar um esbog¢o preliminar da aeronave, nesta fase € importante ressaltar que nao
existe a necessidade da realizagdo de nenhum cdlculo mais sofisticado de aerodindmica,
desempenho, estabilidade ou estrutural, pois somente serd definida qual a possivel
configuracdo que atenderd o regulamento da competicao.

E importante ressaltar que no presente capitulo apenas foram apresentados alguns
modelos mais comuns utilizados em aeronaves de pequeno porte, porém uma vasta gama de
modelos de asas, empenagens e fuselagens sdo aplicaveis em uma situagdo de execucdo de um
novo projeto aerondutico, portanto, a criatividade de cada equipe e a dedicacdo a pesquisa
bibliografica pode contribuir em muito para o desenvolvimento de novas formas estruturais
que futuramente poderao ser aplicaveis na industria aerondutica moderna.

Para a determinacdo da configuracdo inicial do projeto, a equipe deve definir alguns
pontos fundamentais de modo a atender os requisitos do regulamento. Esses pontos estdo
listados a seguir:

a) Escolha da configuracdo da aeronave, convencional ou canard;

b) Escolha do modelo a ser empregado na constru¢do da fuselagem, neste ponto é
importante que a equipe ja se preocupe com as dimensdes do compartimento de carga;

c) Determinacdo da forma geométrica da asa e suas dimensdes principais a fim de
atender os limites do regulamento da competi¢ao;

d) Selecionar a posi¢ao da asa em relagdo a fuselagem e o nimero de asas, ou seja,
definir se a aeronave serd de asa alta, média ou baixa, monoplano, biplano, etc,
tradicionalmente aeronaves de asa alta proporcionam uma melhor estabilidade durante o voo
além de facilitar o processo de retirada de carga;

e) Escolher o tipo de trem de pouso a ser utilizado, triciclo ou convencional;

f) Selecionar o motor, uma vez que o regulamento geralmente permite a escolha entre
dois fabricantes diferentes, é importante lembrar que o motor € padrio para todas as equipes e
que o mesmo nao pode ser modificado com o intuito de se melhorar o seu desempenho;

g) Indicar se o posicionamento do motor em relacdo a fuselagem serd um uma
configuragdo “Tractor” (motor a frente da aeronave) ou “Pusher” (motor localizado na parte
traseira da aeronave);

h) Selecionar o modelo da empenagem:;

i) Fazer um esbocgo inicial da aeronave com as principais dimensdes indicadas.

Com a configuracdo bdsica definida, a equipe jd possui uma idéia das necessidades
fundamentais para a realizagdo do projeto. Esta primeira fase € definida na industria
aerondutica como projeto conceitual da aeronave. De modo a ilustrar a aplicacdo dos
conceitos fundamentais em uma aeronave destinada a participar da competicdo SAE-
AeroDesign as fotografias apresentadas a seguir mostram as aeronaves das equipes Tapera,
Taperd Baby e Taperd Girls do Instituto Federal de Educacdo, Ciéncia e Tecnologia de Sao
Paulo — Campus salto que participaram das competi¢des entre os anos de 2009 e 2013.
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Figura 1.21 — Aeronaves da Equipe Tapera competi¢des de 2009 e 2010.

Figura 1.23 — Aeronave da Equipe Taperd Baby competi¢do AeroDesign East de 2012.
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Figura 1.24 — Aeronaves das Equipes Tapera e Taperd Baby competi¢do de 2012.

Figura 1.25 — Aeronaves das Equipes Tapera Girls e Taperd Baby competicao de 2013.
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CAPITULO 2

FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

2.1 - Definicao de aerodinamica

A aerodindmica € o estudo do movimento de fluidos gasosos, relativo as suas
propriedades e caracteristicas, e as forcas que exercem em corpos sélidos neles imersos. De
uma forma geral a aerodindmica, como ciéncia especifica, s6 passou a ganhar importancia
industrial com o surgimento dos avides e dos automdveis pois estes precisavam se locomover
tendo o menor atrito possivel com o ar pois assim seriam mais rdpidos e gastariam menos
combustivel. O estudo de perfis aerodindmicos, ou aerofélios, provocou um grande salto no
estudo da aerodindmica. Neste inicio o desenvolvimento da aerodinamica esteve intimamente
ligado ao desenvolvimento da hidrodindmica que apresentava problemas similares, e com
algumas facilidades experimentais, uma vez que ja havia tanques de dgua circulante na época
embora nio houvesse tuneis de vento.

O presente capitulo tem a finalidade de mostrar ao leitor uma série de aspectos fisicos
inerentes a essa ciéncia que muito se faz presente durante todas as fases de projeto de um
novo avido. De uma forma geral, os conceitos apresentados abordardo de forma simples e
objetiva ferramentas tteis e muito apliciveis para o projeto aerodindmico de uma aeronave,
dentre essas ferramentas, o capitulo aborda os fundamentos da geracdo da forca de
sustentacdo, caracteristicas de um perfil aerodindmico, caracteristicas particulares do
escoamento sobre asas de dimensdes finitas, forca de arrasto em aeronaves e a teoria
simplificada para o projeto aerodinadmico de bi-planos.

Os conceitos apresentados neste capitulo podem ser completamente aplicdveis para o
propdsito da competi¢ao SAE AeroDesign. Muitos exemplos palpdveis a essa competi¢do sao
apresentados no decorrer desse capitulo, permitindo que o estudante consiga visualizar o
fendmeno a aplicd-lo em um novo projeto destinado a participar do AeroDesign.

O estudo dos fendmenos que envolvem a aerodinamica é de fundamental importancia
para o projeto global da aeronave, pois muitos aspectos estudados para se definir a melhor
configuragio aerodindmica da aeronave serdo amplamente utilizados para uma melhor anélise
de desempenho e estabilidade da aeronave, bem como para o célculo estrutural da mesma,
uma vez que existem muitas solu¢des de compromisso entre um bom projeto aerodindmico e
um excelente projeto total da aeronave. A partir desse ponto, o estudante deve estar preparado
para se envolver com um grande “quebra cabecas” de otimizagdes como forma de realizar um
estudo completo e correto dos fendmenos que envolvem a aerodindmica.

2.2 — A fisica da forca de sustentacio

A forca de sustentagc@o representa a maior qualidade que uma aeronave possui em
comparagdo com os outros tipos de veiculos e define a habilidade de um avido se manter em
voo. Basicamente, a forca de sustentacdo é utilizada como forma de vencer o peso da
aeronave e assim garantir o voo.

Alguns principios fisicos fundamentais podem ser aplicados para se compreender
como a forca de sustentacdo € criada, dentre eles, podem-se citar principalmente a terceira lei
de Newton e o principio de Bernoulli.
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Quando uma asa se desloca através do ar, o escoamento se divide em uma parcela
direcionada para a parte superior e uma para a parte inferior da asa como mostra a Figura 2.1.

Figura 2.1 — Escoamento sobre uma asa.

Se existir um angulo positivo entre a asa e a dire¢cdo do escoamento, o ar é forcado a
mudar de direcdo, assim, a parcela de escoamento na parte inferior da asa é forcada para baixo
e em reacdo a essa mudanca de direcdo do escoamento na parte inferior da asa, a mesma é
forcada para cima, ou seja, a asa aplica uma forca para baixo no ar e o ar aplica na asa uma
forca de mesma magnitude no sentido de empurrar a asa para cima. Essa criacdo da forca de
sustentacdo pode ser explicada pela terceira lei de Newton, ou seja, para qualquer forca de
acdo aplicada existe uma reagdo de mesma intensidade, direcio e sentido oposto.

O angulo pelo qual o escoamento € defletido por uma superficie geradora de
sustentacdo € chamado de angulo de ataque induzido “downwash angle”.

A criagdo da forca de sustentacdo também pode ser explicada através da circulagdo do
escoamento ao redor do aerofdlio. Para se entender essa definicdo, deve-se compreender o
principio de Bernoulli, que é definido da seguinte forma: "Se a velocidade de uma particula de
um fluido aumenta enquanto ela escoa ao longo de uma linha de corrente, a pressdo dindmica
do fluido deve aumentar e vice-versa".

Esse conhecimento permite entender por que os avides conseguem voar. Na parte
superior da asa a velocidade do ar é maior (as particulas percorrem uma distdncia maior no
mesmo intervalo de tempo quando comparadas a superficie inferior da asa), logo, a pressdo
estdtica na superficie superior ¢ menor do que na superficie inferior, o que acaba por criar
uma forca de sustentagdo de baixo para cima.

O principio de Bernoulli pode ser matematicamente expresso pela Equagido (2.1)
apresentada a seguir.

pe+%-p-v2=cte 2.1)

onde, p, representa a pressdo estdtica que o ar exerce sobre a superficie da asa, p € a
densidade do ar e v a velocidade do escoamento.

Tecnicamente, o principio de Bernoulli prediz que a energia total de uma particula
deve ser constante em todos os pontos de um escoamento. Na Equacédo (2.1) o termo Y2 pv?
representa a pressdo dindmica associada com o movimento do ar. O termo pressdo dindmica
significa a pressdo que serd exercida por uma massa de ar em movimento que seja
repentinamente for¢ada a parar.
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A forma mais apropriada de se visualizar os efeitos do escoamento e a pressiao
aerodindmica resultante é o estudo do escoamento em um tubo fechado denominado tubo de
Venturi como mostra a Figura 2.2.

v=w |

I Vi Pa Pez < peéy i pes = pey I

Figura 2.2 — Estudo do escoamento em um tubo fechado.

A Figura 2.2 permite observar que na estagcdo 1, o escoamento possui uma velocidade
V| € uma certa pressio estética p,.;. Quando o ar se aproxima da garganta do tubo de Venturi
representado pela estacdo 2 algumas mudangas ocorrerdo no escoamento, ou seja, uma vez
que o fluxo de massa em qualquer posi¢ao ao longo do tubo deve permanecer constante, a
reducdo de drea na se¢do transversal implica em um aumento na velocidade do fluido e
conseqiientemente um aumento da pressdo dindmica e uma reducdo da pressdo estitica,
portanto, na estagdo 2, o escoamento possui uma velocidade v, > v; e uma pressao estatica p.»
< p.1. Para a estacdo 3 o escoamento novamente volta a possuir uma velocidade v3 = v; e uma
pressao estatica pe3 = pel.

O que se pode perceber da andlise realizada € que a pressao estdtica tende a se reduzir
conforme a velocidade do escoamento aumenta, e assim, em um perfil aerodindmico, a
aplicagdo do principio de Bernoulli permite observar que ocorre um aumento da velocidade
das particulas de ar do escoamento que passam sobre o perfil, provocando desse modo uma
redugdo da pressdo estitica e um aumento na pressdo dindmica. Para o caso de um perfil
inclinado de um angulo positivo em relagdo a direcdo do escoamento, as particulas de ar terdo
uma maior velocidade na superficie superior do perfil quando comparadas a superficie
inferior, desse modo, a diferenca de pressdo estdtica existente entre a superficie superior e
inferior serd a responsavel pela criagdo da forga de sustentacdo. Essa situacdo estd apresentada
na Figura 2.3.

mator velocidade ¢ menor pressiio estatica

Forga de sustentagio

menor velocidade e mator pressio estatica

Figura 2.3 — Variagao de velocidade sobre as superficies superior e inferior de um perfil.
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A diferenca de pressdo criada entre a superficie superior e inferior de uma asa
geralmente é muito pequena, porém essa pequena diferenca pode propiciar a forca de
sustentacdo necessdria ao voo da aeronave.

2.3 — Namero de Reynolds

O nimero de Reynolds (abreviado como Re) é um nimero adimensional usado em
mecanica dos fluidos para o célculo do regime de escoamento de determinado fluido sobre
uma superficie. E utilizado, por exemplo, em projetos de tubulacdes industriais e asas de
avides. O seu nome vem de Osborne Reynolds, um fisico e engenheiro irlandés. O seu
significado fisico € um quociente entre as forcas de inércia (vp) e as forcas de viscosidade
(w/c ). Para aplicagdes em perfis aerodindmicos, o nimero de Reynolds pode ser expresso em
funcdo da corda média aerodinamica do perfil da seguinte forma.

e

R = [WEVEG (2.2)
Y7

onde: v representa a velocidade do escoamento, p é a densidade do ar, ¢ a viscosidade
dinimica do ar e ¢ a corda média aerodinamica do perfil.

A importincia fundamental do niimero de Reynolds € a possibilidade de se avaliar a
estabilidade do fluxo podendo obter uma indicag@o se o escoamento flui de forma laminar ou
turbulenta. O nimero de Reynolds constitui a base do comportamento de sistemas reais, pelo
uso de modelos reduzidos. Um exemplo comum € o tinel aerodinidmico onde se medem
forcas desta natureza em modelos de asas de avides. Pode-se dizer que dois sistemas sdo
dinamicamente semelhantes se o nimero de Reynolds, for o mesmo para ambos.

Geralmente elevados niimeros de Reynolds sdo obtidos para elevados valores de corda
média aerodindmica, alta velocidade e baixas altitudes, ao passo que menores nimeros de
Reynolds sdo obtidos para menores cordas, baixas velocidades e elevadas altitudes.

Em aeronaves de escala reduzida que participam da competicdo SAE AeroDesign,
normalmente a faixa de nimero de Reynolds estd compreendida entre 3x10° e 5x10°. A
determinagdo do nimero de Reynolds representa um fator muito importante para a escolha e
andlise adequada das caracteristicas aerodindmicas de um perfil aerodindmico, pois a
eficiéncia de um perfil em gerar sustentacdo e arrasto estd intimamente relacionada ao nimero
de Reynolds obtido. Geralmente no estudo do escoamento sobre asas de avides o fluxo se
torna turbulento para nimeros de Reynolds da ordem de 1x10’, sendo que abaixo desse valor
geralmente o fluxo é laminar.

Exemplo 2.1 — Determinacao do nimero de Reynolds.

Determine o ndmero de Reynolds para uma aeronave destinada a participar da
competicdo SAE AeroDesign sabendo-se que a velocidade de deslocamento é v = 16 m/s para
um voo realizado em condi¢des de atmosfera padrdo ao nivel do mar (p = 1,225 kg/m3).
Considere ¢ =0,35me y= 1,7894x107 kg/ms.

Solugdo:
A partir da aplicagdo da Equagdo (2.2), tem-se que:

R _pv-c

e
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1,225-16-0,35
 1,7894-107°
R, =3,833-10°

2.4 — Teoria do perfil aerodinamico

Um perfil aerodindmico é uma superficie projetada com a finalidade de se obter uma
reacdo aerodindmica a partir do escoamento do fluido ao seu redor. Os termos aerofélio ou
perfil aerodindmico sdo empregados como nomenclatura dessa superficie. A Figura 2.4
mostra um perfil aerodinadmico tipico e suas principais caracteristicas geométricas.

espessura
linha de arqueamento média

- — e ————

bordo de ataque o

= bordo de fuga

{ : . - S

arqueamento linha da corda

5 corda -

Figura 2.4 — Caracteristicas geométricas de um perfil aerodinamico.

A linha de arqueamento média representa a linha que define o ponto médio entre todos
os pontos que formam as superficies superior e inferior do perfil.

A linha da corda representa a linha reta que une os pontos inicial e final da linha de
arqueamento média.

A espessura representa a altura do perfil medida perpendicularmente & linha da corda.

A raz@o entre a maxima espessura do perfil e o comprimento da corda é chamada de
razdo de espessura do perfil.

O arqueamento representa a maxima distincia que existe entre a linha de arqueamento
média e a linha da corda do perfil.

Angulo de ataque: O angulo de ataque « é o termo utilizado pela aerodinimica para
definir o angulo formado entre a linha de corda do perfil e a direcdo do vento relativo.
Representa um pardmetro que influi decisivamente na capacidade de geracdo de sustentagdo
do perfil. Normalmente, o aumento do angulo de ataque proporciona um aumento da forca de
sustentacdo até um certo ponto no qual esta diminui bruscamente. Este ponto é conhecido
como estol e serd explicado com mais detalhes em uma discussdo futura no presente capitulo.
O aumento do angulo de ataque também proporciona o acréscimo da for¢a de arrasto gerada.
A dependéncia da sustentacdo e do arrasto com o angulo de ataque podem ser medidas através
de coeficientes adimensionais denominados coeficiente de sustentacdo e coeficiente de
arrasto. Normalmente o angulo de ataque critico € em torno de 15° para a maioria dos perfis
aerodindmicos, porém com a utilizacdo de uma série de dispositivos hipersustentadores
adicionais, consegue-se aumentar esse valor para angulos que podem variar de 20° até 45°. A
Figura 2.5 apresentada a seguir mostra um perfil aerodindmico e seu respectivo dngulo de
ataque.
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ES[IEssir

dngulo de ataque
arqueamento

linha de arqueamento

vento relativo

linha de corda

Figura 2.5 — Defini¢do do angulo de ataque do perfil.

Angulo de incidéncia: representa uma outra nomenclatura comum na defini¢io
aerondutica. O angulo de incidéncia @ pode ser definido como o dngulo formado entre a corda
do perfil e um eixo horizontal de referéncia como mostra a Figura 2.6. Geralmente as asas s@o
montadas na fuselagem de modo a formarem um pequeno angulo de incidéncia positivo.

Angulos de incidéncia da ordem de 5° sdo muito comuns na maioria das aeronaves,
porém, € importante citar que o dngulo de incidéncia ideal € aquele que proporciona a maior
eficiéncia aerodindmica para a asa e serd discutido posteriormente no presente capitulo.

bordo de ataque

linha de corda

angulo de
incidéncia

/1Jnrdo de fuga

linha paralela ao eixo longitudinal do avido

Figura 2.6 — Representacdo do angulo de incidéncia.

Como forma de se evitar a confusdo de nomenclatura entre o dngulo de ataque e o
angulo de incidéncia, a Figura 2.7 mostra a definicdo de angulo de ataque e angulo de
incidéncia de uma aeronave em diversas condi¢des distintas de voo. As condi¢des ilustram
um voo de subida, um voo nivelado e um voo de descida da aeronave

subida voo nivelado descida

Figura 2.7 — Angulo de ataque e angulo de incidéncia para diversas condi¢des de voo.

2.4.1 — Selecao e desempenho de um perfil aerodinaAmico
A selecio do melhor perfil a ser utilizado para a fabricacdo das superficies
sustentadoras de uma aeronave € influenciada por uma série de fatores que envolvem
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diretamente os requisitos necessarios para um bom desempenho da nova aeronave. Algumas
caracteristicas importantes que devem ser consideradas para a selecdo de um novo perfil sdo:
a) influéncia do nimero de Reynolds;

b) caracteristicas aerodindmicas do perfil;

¢) dimensdes do perfil;

d) escoamento sobre o perfil;

e) velocidades de operagdo desejada para a aeronave;

f) eficiéncia aerodindmica do perfil;

g) limitacdes operacionais da aeronave.

Todo perfil possui caracteristicas aerodindmicas proprias, que dependem
exclusivamente da forma geométrica do perfil, de suas dimensdes, do arqueamento, bem
como da sua espessura e do raio do bordo de ataque. As principais caracteristicas
aerodindmicas de um perfil sdo o coeficiente de sustentacdo, o coeficiente de arrasto, o
coeficiente de momento, a posi¢do do centro aerodinamico e a sua efici€éncia aerodinimica.

Coeficiente de sustentacio de um perfil aerodinamico: o coeficiente de sustentagio
€ usualmente determinado a partir de ensaios em tunel de vento ou em softwares especificos
que simulam um tinel de vento. O coeficiente de sustentacdo representa a efici€ncia do perfil
em gerar a for¢a de sustentacfo. Perfis com altos valores de coeficiente de sustentagdo sdo
considerados como eficientes para a geracdo de sustentacdo. O coeficiente de sustentagdo é
funcdo do modelo do perfil, do nimero de Reynolds e do angulo de ataque.

Coeficiente de arrasto de um perfil aerodinamico: tal como o coeficiente de
sustentacdo, o coeficiente de arrasto representa a medida da eficiéncia do perfil em gerar a
forca de arrasto. Enquanto maiores coeficientes de sustentagcdo sdo requeridos para um perfil
ser considerado eficiente para producdo de sustentacdo, menores coeficientes de arrasto
devem ser obtidos, pois um perfil como um todo somente serd considerado
aerodinamicamente eficiente quando produzir grandes coeficientes de sustentacdo aliados a
pequenos coeficientes de arrasto. Para um perfil, o coeficiente de arrasto também € funcio do
nimero de Reynolds e do angulo de ataque. As Figuras 2.8 e 2.9 mostram as curvas
caracteristicas do coeficiente de sustentacdo, do coeficiente de arrasto, do coeficiente de
momento e da eficiéncia aerodinamica em fungdo do angulo de ataque para o perfil Eppler
423 operando em uma condi¢@o de nimero de Reynolds igual a 380000.

Perfil Eppler 423 - cl x alfa - Re 380000 Perfil Eppler 423 - cd x alfa - Re 380000
2,5 0,04
g 2 . 0,035 /
g % 0,03 /
215 = 0,025 4
4 2 0,02
S | 2 /
?‘: g 0,015 =
= =
2 s g 001
S © 0,005
0 ; ; 0 ; ;
0 5 10 15 0 5 10 15
Angulo de ataque Angulo de ataque

Figura 2.8 — Curvas caracteristicas do coeficiente de sustentacio e do coeficiente de arrasto
em func¢do do angulo de ataque para um perfil aerodindmico.
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Perfil Eppler 423 - cl/cd x alfa Re 380000 Perfil Eppler 423 - cm x alfa - Re 380000
0,3
120
0,2
g 100 T — ,2
E \ g 0,1
€ 80 E o,
E \ B
g 60 A % 0 ! '
z 2 5 10 15
g 40 £ -01
<@ =
= L=}
g % g 02 __—
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0 T ‘
0 5 10 15 -0,3
Angulo de ataque Angulo de ataque

Figura 2.9 — Curvas caracteristicas da eficiéncia aerodindmica e do coeficiente de momento
em fung¢do do angulo de ataque para um perfil aerodindmico.

Os dados caracteristicos do perfil Eppler 423 apresentados nas Figuras 2.8 e 2.9 foram
obtidos a partir da simulacdo numérica realizada no software Profili 2 que possui seu
algoritmo de solucdo fundamentado em pardmetros do programa X-Foil. Essas curvas
possuem uma forma genérica para qualquer tipo de perfil analisado, obviamente que seus
parametros podem variar de acordo com a forma do perfil e o nimero de Reynolds utilizado.

A andlise da curva ¢; versus & permite observar que a variagdo do coeficiente de
sustentacdo em relacdo a « é praticamente linear em uma determinada regido. A inclinacdo
dessa regido linear da curva é chamada de coeficiente angular e denotada na aerodindmica do
perfil por ap, sendo matematicamente expressa pela Equacéo (2.3).

_dc,

- 2.3)

a

Um exemplo de como se determinar o valor de ag estd apresentado na Figura 2.10.

[v] e SN

-

ey 3] 1/ §

Figura 2.10 — Determinacdo do coeficiente angular da curva ¢; versus ¢ para um perfil.
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Nota-se que o coeficiente angular € calculado a partir da equacdo de uma reta, e
portanto, escolhem-se dois pontos arbitrarios dessa reta obtendo-se os valores de ¢ e & com
seus respectivos coeficientes de sustentagdo, e, dessa forma a Equacio (2.3) pode ser reescrita
da seguinte forma:

g = o= (2.32)
daa o, -,

Para a curva caracteristica do perfil Eppler 423, pode-se notar que existe um valor
finito de ¢; quando o angulo de ataque é & = 0°, e assim, percebe-se que para se obter um
coeficiente de sustentacdo nulo para esse perfil é necessario se inclinar o perfil para algum
angulo de ataque negativo. Este angulo de ataque € conhecido por ¢ = . Uma caracteristica
importante de ser observada na teoria dos perfis é que para todo perfil com arqueamento
positivo, o angulo de ataque para sustentacdo nula € obtido com um angulo negativo, ou seja,
a,; = 0<0°. Para o caso de perfis simétricos, o angulo de ataque para sustentagcdo nula € igual a
zero, & = ¢=0°, e para perfis com arqueamento negativo ¢; = ¢>0°, sendo este ultimo caso
utilizado em pouquissimas aplicacdes aeronduticas, uma vez que perfis com arqueamento
negativo geralmente possuem pouca capacidade de gerar sustentagio.

Na outra extremidade da curva ¢; versus ¢, ou seja, em uma condicdo de elevados
angulos de ataque, a variacdo do coeficiente de sustentacdo torna-se ndo linear atingindo um
valor mdximo denominado ¢y €, entdo, repentinamente decai rapidamente conforme o
angulo de ataque aumenta. A raz@o dessa reducdo a partir do valor de ¢y, € devida a
separacdo do escoamento que ocorre na superficie superior do perfil (extradorso). Nesta
condicdo, diz-se que o perfil estd estolado. As caracteristicas aerodindmicas envolvendo o
estol e seus efeitos no desempenho da aeronave serdo discutidas a parte em uma se¢éo futura
do presente capitulo.

Com relagdo a variagdo do coeficiente de arrasto, pode-se notar que o valor minimo
ndo ocorre necessariamente para um angulo de ataque igual a zero, mas sim em um angulo de
ataque finito, porém pequeno. A curva caracteristica do coeficiente de arrasto possui um platd
minimo que geralmente varia em uma faixa de dngulo de ataque compreendida entre -2° e
+2°. Neste intervalo, o arrasto gerado € oriundo principalmente de um arrasto de atrito viscoso
entre o ar e a superficie do perfil e o arrasto de pressdo em menor escala. Ja para elevados
valores de angulo de ataque, o coeficiente de arrasto do perfil aumenta rapidamente devido ao
desprendimento do escoamento no extradorso do perfil, criando dessa forma uma grande
parcela de arrasto de pressdo.

A variag@o do coeficiente de momento também pode ser observada na Figura 2.9 e
pode-se notar que seu valor € praticamente constante para uma determinada faixa de angulos
de ataque, ou seja, o grafico mostra a variacdo do coeficiente de momento ao redor do centro
aerodindmico do perfil, ponto que serd comentado posteriormente no presente capitulo.

O coeficiente angular da curva c, versus « também pode ser calculado de forma
similar ao modelo utilizado para a curva ¢; versus ¢, sendo matematicamente representado
pelas Equagodes (2.4) e (2.4a).

my =—" (2.4)

m, =2 (2.4a)
a, -
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Tanto o coeficiente angular da curva ¢; versus &, como o da curva c, versus &
representam parametros de grande importincia para a determinag¢do do centro aerodindmico
do perfil, como serd comentado posteriormente.

A curva da eficiéncia aerodinamica do perfil também representa outro ponto de grande
importancia para o desempenho da aeronave. Nesta curva estdo representadas todas as
relacdes ¢,/cy do perfil em funcdo do angulo de ataque, onde pode-se observar que esta relacao
atinge um valor mdximo em algum valor de & > 0°, e este angulo representa o angulo de
ataque no qual se obtém a maior eficiéncia aerodindmica do perfil, ou seja, nesta condicdo, o
perfil é capaz de gerar a maior sustentagdo com a menor penalizacio de arrasto possivel.

Exemplo 2.2 — Determinacao do coeficiente angular das curvas c; versus a e c,, versus &
de um perfil aerodinamico.

A figura representada a seguir mostra as curvas caracteristicas ¢; versus & e ¢, versus
o para o perfil Wortmann FX 74-CL5-140 operando em um nimero de Reynolds igual a
380000. Determine os coeficientes angulares ay e my dessas duas curvas.

Perfil Wortmann 74 FX - cl x alfa Perfil Wortmann 74 FX - cm x alfa
Re 380000 Re 380000
2,5 0,3
°
’§.. 2,0 e 8 0,2
?) / g 0,1
% 1,5 =
: — :
%] %]
3 1,0 E 0,0 .
= < 0 5 10
= & -0,1
S 0,5 S
3 e
3 s -0,2
0,0 ; © —
0 5 10 -0,3
Angulo de ataque Angulo de ataque
Solugéo:

A determinacgdo do coeficiente ay pode ser realizada a partir da aplicacdo da Equacdo (2.3a)
com os valores obtidos na curva ¢; versus & do perfil.
Para o= 5° = 8,72){10"2 rad tem-se cp = 1,7 e para ¢ = 2° = 3,48){10"2 rad tem-se ¢;; = 1,4,
portanto:
a, :ﬁ: Cp —Cy

da o, -,

_de, 1,7-14

da 8721072 —3.48-1072

a,

a, =5,725/rad
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A determinacdo do coeficiente mg pode ser realizada a partir da aplicacdo da Equacéo (2.4a)
com os valores obtidos na curva c,, versus & do perfil.

Para o¢=5°= 8,72)(10'2 rad tem-se ¢,» =-0,25 e para a=2° ¢=2° = 3,48)(10'2 rad tem-se ¢,
= -0,26, portanto:

mo — cmZ B cml
a, —a
(—0,25) — (—0,26)
m,

8,72-107% —3,48-1072
m, =0,190 /rad

2.4.2 - Forcas aerodinamicas e momentos em perfis

Como forma de se avaliar quantitativamente as for¢as aerodinamicas e os momentos
atuantes em um perfil, a presente secdo mostra 0 equacionamento matematico necessirio para
se determinar a capacidade do perfil em gerar essas forcas e momentos. A Figura 2.11
apresenta um perfil orientado em um certo dngulo de ataque e mostra as for¢as e momentos
gerados sobre ele.
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Figura 2.11 — Forgas aerodinamicas e momento ao redor do centro aerodindmico.

A velocidade do escoamento ndo perturbado é definida por v e estd alinhada com a
direc¢do do vento relativo. A forca resultante R € inclinada para trds em relacdo ao eixo vertical
e normalmente essa for¢a nao é perpendicular a linha da corda.

Por definicdo, assume-se que a componente de R perpendicular a dire¢do do vento
relativo é denominada for¢a de sustentacdo, e a componente de R paralela a direcdo do vento
relativo denominada forca de arrasto. Também devido a diferenga de pressdo existente entre o
intradorso e o extradorso do perfil, além das tensdes de cisalhamento atuantes por toda a
superficie do mesmo, existe a presenca de um momento que tende a rotacionar o perfil.

Geralmente os cdlculos sdo realizados considerando-se que este momento atua em um
ponto localizado a 1/4 da corda, medido a partir do bordo de ataque. Este ponto € denominado
na aerodindmica como centro aerodindmico do perfil e serd definido em detalhes na préxima
se¢do do presente capitulo.

Por convengdo (regra da mao direita), um momento que tende a rotacionar o corpo no

z

sentido hordrio é considerado como positivo. Normalmente os perfis utilizados para a
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construcdo de asas na inddstria aerondutica possuem um arqueamento positivo, o que acarreta
em uma tendéncia de rotacdo no sentido anti-horario a conseqiientemente em coeficientes de
momento negativos, como pode ser observado na curva caracteristica ¢,, em funcdo de o
mostrada para o perfil Eppler 423 na Figura 2.9.

A partir das consideracdes realizadas, percebe-se que existem trés caracteristicas
aerodindmicas muito importantes para a selecdo adequada de um perfil. Essas caracteristicas
sdo:

a) Determinacdo da capacidade de geracdo de sustentacdo do perfil através do célculo da forca
de sustentacao;

b) Determinacdo da correspondente forca de arrasto;

c) Determinacdo do momento resultante ao redor do centro aerodindmico que influenciara
decisivamente nos critérios de estabilidade longitudinal da aeronave.

A forga de sustentagcdo por unidade de envergadura gerada pela secdo de um aerofélio
pode ser calculada a partir da aplicacido da Equacdo (2.6).

l=—-p-v_-c-cl (2.6)

1
2
onde nesta equacdo, p representa a densidade do ar, v é a velocidade do escoamento, ¢ é a
corda do perfil e ¢; representa o coeficiente de sustentagdo da secdo obtido a partir da leitura

da curva caracteristica c; versus d.
De forma similar, a forca de arrasto € obtida com a aplicacdo da Equacgdo (2.7).

d=%-p~v2-c~cd 2.7

com o valor do coeficiente de arrasto obtido diretamente da leitura da curva caracteristica ¢,
versus & do perfil.

O momento ao redor do centro aerodinamico do perfil é determinado a partir da
solugcdo da Equacdo (2.8).

c/4—%‘p‘vz‘cz'c (2.8)

com o valor do coeficiente de momento também obtido diretamente da leitura da curva
caracteristica c¢,, versus & do perfil.

A seguir é apresentado um modelo de célculo que pode ser utilizado para estimar as
caracteristicas aerodindmicas de um perfil usual para aeronaves que participam da competicao
AeroDesign.

Exemplo 2.3 — Determinacao das forcas aerodinidmicas e momento em um perfil.
Considere um perfil Selig 1223, cujas curvas caracteristicas estdo apresentadas na
figura a seguir. Sabendo-se que este perfil possui corda igual a 0,35m e que o mesmo estd
submetido a um escoamento com velocidade igual a 16m/s, determine para uma condicdo de
voo ao nivel do mar (p = 1,225 kg/m3) as for¢cas de sustentacdo e arrasto bem como o
momento resultante ao redor do centro aerodinAmico para um angulo de ataque de 10°.
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Perfil Selig 1223 - cl x alfa - Re 380000 Perfil Selig 1223 - cd x alfa - Re 380000
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Solugao:

Para um angulo de ataque de 10°, verifica-se que:
C = 2,1

cqa=0,025

cm=-0,24

A partir da Equacdo (2.6), tem-se que:
1:5-1,225-162 -0,35-2,1

[ =115,25 N/unidade de envergadura

A partir da Equacdo (2.7), tem-se que:

d =% -1,225-16% - 0,350,025

d =1,37 N/unidade de envergadura

A partir da Equacdo (2.8), tem-se que:

m,,, :%'1,225-162 -0,35%-(-0,24)

m,,, =—4,6 Nm/unidade de envergadura

O momento negativo encontrado representa uma condi¢do de tendéncia de rota¢do no
sentido anti-hordrio.

A discussdo apresentada mostra como um perfil aerodindmico com deslocamento em
relacdo ao ar € capaz de gerar forcas e momentos necessdrios ao voo da aeronave, porém, as
caracteristicas do perfil diferem consideravelmente das caracteristicas de uma asa ou de um
avido como um todo, uma vez que na andlise matemadtica dos perfis apenas sdo considerados
os efeitos de um escoamento em duas dimensdes (2D), ao passo que para uma asa ou uma
aeronave completa, devem ser considerados os efeitos tridimensionais do escoamento (3D),
que serdo discutidos posteriormente no presente capitulo.

2.4.3 — Centro de pressao e centro aerodinamico do perfil

Centro de Pressao: a determinagdo da distribuicdo de pressdo sobre a superficie de
um perfil € geralmente obtida a partir de ensaios em tinel de vento ou com a solugao analitica
de modelos matematicos fundamentados na geometria do perfil em estudo. Os ensaios
realizados em tdnel de vento permitem determinar a distribui¢do de pressio no intradorso e no
extradorso dos perfis em diferentes dngulos de ataque, e € justamente a diferenca de pressdo
existente que é responsdvel pela geracdo da forca de sustentacdo. A Figura 2.12 mostra a
distribuicdo de pressdo ao longo de uma superficie sustentadora em trés angulos de ataque
diferentes.
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Figura 2.12 — Distribui¢@o de pressdo em um perfil aerodinamico.

A forca resultante € obtida a partir de um processo de integracdo da carga distribuida
(pressdo atuante) entre o bordo de ataque e o bordo de fuga do perfil para cada angulo de
ataque estudado. Essa forca € denominada resultante aerodindmica e o seu ponto de aplicacio
€ chamado de centro de pressao (CP) como mostra a Figura 2.13.

Forg¢a de sustentacio

Forca de arrasto

Centro de
pressio

Figura 2.13 — Resultante aerodindmica e centro de pressao do perfil.

Geralmente, para elevados angulos de ataque, o centro de pressdo se desloca para
frente, enquanto que para pequenos angulos de ataque o centro de pressdo se desloca para trés.

O passeio do centro de pressdo é de extrema importincia para o projeto de uma nova
asa, uma vez que sua variacdo com o angulo de ataque, proporciona drasticas variagdes no
carregamento total que atua sobre a asa, acarretando em um cuidado especial quanto ao
célculo estrutural da mesma.
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O balanceamento e a controlabilidade da aeronave sdo governados pela mudanca da
posicao do centro de pressdo, sendo esta posi¢do determinada a partir de cdlculos e validada
com ensaios em tunel de vento.

Em qualquer dngulo de ataque, o centro de pressdo ¢ definido como o ponto no qual a
resultante aerodindmica intercepta a linha de corda. Geralmente a posicdo do centro de
pressdo € expressa em termos de porcentagem da corda. Para um projetista, seria muito
importante que a posicdo do centro de pressdo coincidisse com a posi¢do do centro de
gravidade da aeronave, pois dessa forma o avido estaria em perfeito balanceamento, porém
existe uma dificuldade muito grande para que isto ocorra, pois como Visto, a posi¢do do (CP)
varia com a mudancga do angulo de ataque como pode-se observar na Figura 2.14.
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Figura 2.14 Variacdo da posi¢do do centro de pressdo com a mudanga do angulo de ataque.

Como citado, para um avido em diferentes atitudes de voo, quando o angulo de ataque
€ aumentado, o centro de pressdo move-se para frente; e quando € diminuido, o (CP) move-se
para trds. Como a posicdo do centro de gravidade € fixa em um determinado ponto, fica
evidente que um aumento do angulo de ataque leva o centro de pressdo para uma posi¢do a
frente do centro de gravidade, fazendo dessa forma que um momento desestabilizante seja
gerado ao redor do centro de gravidade afastando a aeronave de sua posi¢do de equilibrio, do
mesmo modo, uma redu¢do do angulo de ataque faz com que o centro de pressdo se desloque
para trds do centro de gravidade e novamente um momento desestabilizante é gerado ao redor
do centro de gravidade afastando a aeronave de sua posicdo de equilibrio. O passeio do centro
de pressdo pode ser observado na Figura 2.14. Nota-se entdo que uma asa por si s, ¢ uma
superficie instdvel e que ndo proporciona uma condi¢do balanceada de voo. Portanto, como
forma de se garantir a estabilidade longitudinal de uma aeronave, o profundor € um elemento
indispensdvel, pois € justamente essa superficie sustentadora que produzird um momento
efetivo ao redor do centro de gravidade de forma a restaurar a condicao de equilibrio de uma
aeronave apOs qualquer alteracdo ocorrida na atitude de voo. O balanceamento de uma
aeronave em voo depende, conseqilentemente, da posi¢do relativa do centro de gravidade
(CG) e da localizacdo do centro da pressdo (CP), experi€ncias mostram que um avido com o
centro de gravidade localizado entre 20% e 35% da corda da asa possui um balanceamento
satisfatdrio e pode voar com boas condicdes de estabilidade.

Centro aerodinamico: Uma forma mais confortavel e muito utilizada atualmente para
se determinar a localizacdo do centro de gravidade de uma aeronave € o conceito do centro
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aerodindmico do perfil que pode ser definido como o ponto no qual o momento atuante
independe do dngulo de ataque e portanto € praticamente constante. A curva caracteristica ¢,
versus ¢ de um perfil representa o coeficiente de momento ao redor do centro aerodindmico.
As perguntas principais sdo feitas em relacdo ao centro aerodinadmico de um perfil sdo: Este
ponto pode existir? Se existe, como ele € encontrado?

Para se encontrar as respostas a essas perguntas, considere o desenho do perfil
mostrado na Figura 2.15 apresentada a seguir.

Figura 2.15 — Localizag@o do centro aerodinamico do perfil.

A primeira pergunta a ser respondida € se o centro aerodinimico existe. Para tal
resposta, considere sua existéncia e a sua localizagdo a partir da posi¢do c/4 como pode ser
observado na Figura 2.15. Uma vez definida sua existéncia, pode-se verificar que as forcas
aerodindmicas tendem a gerar um momento ao redor do centro aerodinamico. Como a forga
de arrasto estd alinhada com o eixo longitudinal do centro aerodindmico, o efeito do momento
provocado por ela pode ser desprezado durante o calculo, e, dessa forma, o momento
resultante ao redor do centro aerodinamico do perfil pode ser determinado a partir da solugio
a Equacdo (2.9).

mac =l'xac +mc/4 (29)

Neste ponto, € interessante colocar esta equacdo na forma de coeficientes
aerodindmicos, isto pode ser feito com a adimensionalizacdo da referida equacdo pelo termo

%-p-v2 .¢?, assim:

(2.9a)

que resulta em:

X
cmac :CI ( a6j+cmcl4 (210)

c

Como a defini¢do proposta prediz que no centro aerodindmico do perfil o momento
independe do angulo de ataque, pode ser utilizado um processo de diferenciacdo da Equacdo
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(2.10) em relagdo ao angulo de ataque com a finalidade de se obter a posi¢do do centro
aerodindmico, portanto:

de,e _de, X |, Cnesa (2.10a)
da da \ c da

Analisando-se a Equag@o (2.10a), nota-se que o ponto que define o centro
aerodindmico existe e representa uma situagdo no qual o momento independe o dngulo de
ataque, portanto, a solu¢do da equacdo é realizada partindo-se do pressuposto que o termo

dc . . . ,
mac o deve ser igual a zero, ou seja o momento ao redor do centro aerodindmico &

constante e independe o angulo de ataque, portanto:

d d
0=d—2-(%J+—Z'Z4 (2.10b)

E dessa forma pode-se escrever que:

xac =_dcmc/4/da =_m0 (2 11)
c dc, /da a,

ou seja, a posi¢ao do centro aerodindmico do perfil depende do coeficiente angular da curva ¢;
versus & e do coeficiente angular da curva c,, versus & do perfil analisado.

Exemplo 2.4 — Determinac¢ao da localizacio do centro aerodinAmico de um perfil.
A partir das curvas ¢; versus & e ¢, versus & do perfil Eppler 423 mostradas na figura
a seguir, determine a posi¢ao do centro aerodindmico a partir da posicao c/4.

Perfil Eppler 423 - cl x alfa - Re 380000 Perfil Eppler 423 - cm x alfa - Re 380000
2,5 0,3
°
w2 0,2 1
k1 £
%}
§ 1 g 0,1
|7] ,5 7 S
z £
= 20 :
2 1 8 5 10 15
= 0,5 &
“g 0, a‘a _—_—_/
o S 0,2 1
0 ‘ :
0 5 10 15 -0,3
Angulo de ataque Angulo de ataque
Solugdo:

A posicdo do centro aerodindmico do perfil pode ser calculada a partir da solugdo da
Equacgao (2.11).
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ac

X __dclnc/4/da=_m0

c de,/da a,

Assim, percebe-se que existe a necesidade de se determinar os valores de ag e my para
esse perfil. Esses valores podem ser obtidos pela aplicacdo das Equacdes (2.3a) e (2.4a).

A determinacdo do coeficiente ay pode ser realizada a partir da aplicacdo da Equacdo
(2.3a) com os valores obtidos na curva ¢; versus ¢ do perfil.

Para a=5°= 8,72){10"2 rad tem-se ¢jp = 1,6 e para ¢ = 2° = 3,48){10"2 rad tem-se ¢ =
1,3, portanto:
a, =&= Cn—Cn

da a,—q,

_de, 1,613
do 872-107° -3,48-107

a,

a, =5,725/rad

A determinacdo do coeficiente my pode ser realizada a partir da aplicacdo da Equacio
(2.4a) com os valores obtidos na curva c,, versus & do perfil.

Para ¢ = 5° = 8,72)(10'2 rad tem-se ¢,p = -0,22 e para o= 2° = 3,48)(10’2 rad tem-se
cm1 = -0,23, portanto:

cmZ B cml

a, —a,

my, =

_(-0,25) - (-0,26)
8,72-107> —3,48-107>

0

m, = 0,190 /rad

Dessa forma, a posi¢ao do centro aerodindmico do perfil Eppler 423 ¢ dada por.
x,. —0,190

ac

c 5725
Kae — 00331
C

Este resultado indica que o centro aerodinadmico estd localizado em uma posicao 3,3%
a frente do ponto c/4, ou seja muito préoximo do valor esperado pela aplicagdo da teoria
proposta. O resultado encontrado é muito comum, pois para a grande maioria dos perfis
existentes, a posicdo do centro aerodindmico € muito préxima da posigdo c/4.

2.4.4 - Perfis de alta sustentacao

Em projetos destinados a participar da competicio SAE-AeroDesign ¢ muito
importante que o perfil selecionado possua um elevado coeficiente de sustentacdo aliado a
baixos coeficientes de arrasto e momento de modo que possua uma elevada eficiéncia
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aerodindmica. Normalmente os quatro perfis apresentados na Tabela 2.1 sdo os utilizados pela
grande maioria das equipes, porém uma série de outros perfis também possui boas
caracteristicas de eficiéncia aerodindmica e podem ser utilizados.

Tabela 2.1 — Perfis de alta sustentacao.
Perfil Caracteristicas Principais

Espessura maxima: 13,08% a 27,1% da corda.
%\ Curvatura maxima: 9,72% a 41,6% da corda.
Raio de curvatura do bordo de ataque: 0,9850%.
Wortmann FX 74-CLS-140 Espessura do bordo de fuga: 0,0120%

Espessura maxima: 12,13% a 20,3% da corda.

Curvatura maxima: 8,67% a 49,9% da corda.
% Raio de curvatura do bordo de ataque: 3,0850%.

Espessura do bordo de fuga: 0,0000%
Selig 1223

Espessura maxima: 11,99% a 23,2% da corda.
% Curvatura méaxima: 7,2% a 51,9% da corda.
Raio de curvatura do bordo de ataque: 1,8006%.
Selig 1210 Espessura do bordo de fuga: 0,0000%

Espessura maxima: 12,51% a 23,7% da corda.
% Curvatura maxima: 10,03% a 41,4% da corda.
Raio de curvatura do bordo de ataque: 2,6584%.
Espessura do bordo de fuga: 0,0120%
Eppler 423

Algumas equipes ja destinam um tempo extra apenas para estudar melhores perfis que
podem ser utilizados, esses novos perfis geralmente requerem um grande ndmero de horas
destinada ao estudo e modificacio da geometria dos mesmos até se atingir um perfil
aerodindmico 6timo para ser utilizado na confec¢do da asa da aeronave. Outro método que
também pode ser utilizado € criar um novo perfil a partir da jung¢do entre dois perfis
existentes, gerando um terceiro perfil com caracteristicas intermedidrias entre os dois
originais, esta solu¢do pode em muitas vezes gerar um ganho de eficiéncia, pois sdo utilizadas
apenas as melhores caracteristicas de cada perfil.

Como forma de se visualizar as propriedades aerodinamicas dos perfis indicados na
Tabela 2.1, as Figuras 2.16 até 2.19 mostram as curvas caracteristicas desses perfis originadas
pelo software Profili 2 considerando-se um nimero de Reynolds igual a 380000.

As Tabelas 2.2 até 2.5 possuem os valores obtidos para cada dngulo de ataque avaliado
nos perfis em questdo e servem como uma ferramenta fundamental para a reproducdo grafica
dessas curvas.

E muito importante ressaltar que como forma de se exemplificar perfis de alta
sustentacdo, a presente se¢do apenas mostra quatro tipos de perfis que produzem O6timos
resultados para o propdsito da competicdo SAE-AeroDesign, porém como citado, o esforco e
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a criatividade da equipe pode propiciar novos desenvolvimentos de perfis melhores que os
aqui apresentados.

As curvas e tabelas apresentadas servem apenas como forma de ilustrar o desempenho
aerodindmico de um perfil em um determinado niimero de Reynolds. Para o propdsito do
desenvolvimento de uma nova aeronave, a equipe deve estar disposta a avaliar uma série de
perfis bem como determinar com precisdo o nimero de Reynolds, pois muitas vezes este
representa um fator de grande importidncia e que modifica consideravelmente as
caracteristicas aerodindmicas do perfil.

Perfil Eppler 423 - cl x alfa - Re 380000 Perfil Eppler 423 - cd x alfa - Re 380000
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Figura 2.16 — Caracteristicas aerodinamicas do perfil Eppler 423 — R, = 380000.
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Tabela 2.2 - Perfil Eppler 423 - Polares a R, = 380000.

E423 - Re = 380000
a c Cq cilcy Cm
0 1,0929 0,0137 79,7737 -0,2351
0,5 1,15 0,0139 82,7338 -0,2356
1 1,2041 0,0143 84,2028 -0,2354
1,5 1,2525 0,0142 88,2042 -0,2341
2 1,3008 0,0144 90,3333 -0,2327
2,5 1,3496 0,0144 93,7222 -0,2315
3 1,3981 0,0146 95,7603 -0,2301
3,5 1,4518 0,0149 97,4362 -0,2301
4 1,5014 0,0146 102,8356 -0,2295
4,5 1,5402 0,0148 104,0676 -0,2263
5 1,5787 0,0151 104,5497 -0,2231
5,6 1,6173 0,0154 105,0195 -0,2199
6 1,6578 0,0157 105,5924 -0,2172
6,5 1,7078 0,0163 104,773 -0,2167
7 1,7316 0,0167 103,6886 -0,2108
7,5 1,7632 0,017 103,7176 -0,2066
8 1,7941 0,0175 102,52 -0,2024
8,5 1,8366 0,0181 101,4696 -0,2006
9 1,8555 0,0188 98,6968 -0,1946
9,5 1,8758 0,0196 95,7041 -0,189
10 1,9033 0,0206 92,3932 -0,185
10,5 1,9179 0,0219 87,5753 -0,1792
11 1,9319 0,0235 82,2085 -0,1737
11,5 1,945 0,0253 76,8775 -0,1685
12 1,951 0,0278 70,1799 -0,1629
12,5 1,9514 0,0309 63,1521 -0,1572
13 1,951 0,0345 56,5507 -0,1522
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Figura 2.17 — Caracteristicas aerodinamicas do perfil Seligl223 — R, = 380000.
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Tabela 2.3 — Perfil Selig 1223 Polares a R, = 380000.

S1223 - Re = 380000
a [ €a cleq Cm
0,5 1,204 0,015 80,273 -0,2623
1 1,263 0,0157 80,420 -0,2626
1,5 1,320 0,016 82,481 -0,2626
2 1,377 0,0163 84,503 -0,2627
2,5 1,434 0,0166 86,410 -0,2627
3 1,491 0,0171 87,199 -0,2628
3,5 1,548 0,0175 88,480 -0,263
4 1,609 0,0182 88,385 -0,2638
4.5 1,659 0,0187 88,711 -0,2625
5 1,709 0,0192 89,031 -0,2613
5,6 1,759 0,0197 89,300 -0,26
6 1,808 0,0203 89,044 -0,2585
6,5 1,853 0,0209 88,656 -0,2563
7 1,896 0,0215 88,191 -0,2538
7,5 1,939 0,0223 86,955 -0,2514
8 2,001 0,0239 83,741 -0,2533
8,5 2,036 0,0244 83,443 -0,2491
9 2,069 0,025 82,752 -0,2446
9,5 2,104 0,0257 81,868 -0,2409
10 2,134 0,0265 80,528 -0,2362
10,5 2,165 0,0279 77,588 -0,232
11 2,197 0,0291 75,505 -0,2281
11,5 2,225 0,0302 73,685 -0,2237
12 2,251 0,0316 71,234 -0,219
12,5 2,266 0,0338 67,047 -0,2131
13 2,291 0,0356 64,340 -0,2089
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Figura 2.18 — Caracteristicas aerodinamicas do perfil Seligl223 RTL — R, = 380000.
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Tabela 2.4 — Perfil Selig 1223 RTL Polares a R, = 380000.

S1223 RTL - R, = 380000
a [ €a cleq Cm
0 1,081 0,017 65,527 -0,241
0,5 1,136 0,017 67,625 -0,240
1 1,190 0,017 69,180 -0,240
1,5 1,245 0,018 70,739 -0,239
2 1,299 0,018 72,150 -0,239
2,5 1,350 0,019 72,968 -0,238
3 1,406 0,019 72,865 -0,238
3,5 1,479 0,021 71,459 -0,241
4 1,529 0,021 72,483 -0,240
4.5 1,579 0,022 73,451 -0,239
5 1,630 0,022 74,077 -0,238
5,6 1,670 0,022 75,203 -0,235
6 1,717 0,023 74,978 -0,233
6,5 1,763 0,024 74,695 -0,231
7 1,805 0,024 74,268 -0,229
7,5 1,846 0,025 73,856 -0,226
8 1,890 0,026 72,954 -0,224
8,5 1,938 0,027 70,974 -0,223
9 1,996 0,030 66,746 -0,225
9,5 2,031 0,031 65,945 -0,221
10 2,066 0,032 64,759 -0,218
10,5 2,099 0,033 63,411 -0,214
11 2,129 0,034 61,892 -0,211
11,5 2,155 0,036 60,370 -0,206
12 2,182 0,037 58,499 -0,202
12,5 2,206 0,039 56,425 -0,198
13 2,230 0,041 54,531 -0,194
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Figura 2.19 — Caracteristicas aerodindmicas do perfil Wortmann FX 74-CL5-140 —
R, =380000.
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Tabela 2.5 — Perfil Wortmann FX 74-CL5-140 Polares a R, = 380000.

Wortmann FX 74-CL5-140 Modified - Re = 380000
a c Ca clca Cm
L5 1,356 0,013 101,157 -0,253
2 1,399 0,013 103,150 -0,251
2,5 1,454 0,014 104,867 -0,251
3 1,508 0,014 105,960 -0,251
3,5 1,560 0,015 106,877 -0,251
4 1,612 0,015 107,473 -0,251
4,5 1,663 0,016 107,780 -0,250
5 1,714 0,016 107,848 -0,250
5,6 1,763 0,017 107,870 -0,249
6 1,811 0,017 106,883 -0,248
6,5 1,857 0,018 105,517 -0,247
7 1,903 0,018 103,973 -0,246
7,5 1,949 0,019 102,200 -0,245
8 1,990 0,020 101,000 -0,243
8,5 2,028 0,020 99,882 -0,240
9 2,042 0,021 98,168 -0,233
9,5 2,055 0,022 95,139 -0,226

Alguns fatores fundamentais afetam a producdo de sustentacdo em um perfil
aerodindmico: a relagdo de espessura do perfil, o raio do bordo de ataque e o modelo do bordo
de fuga além do arqueamento e a posi¢do da espessura maxima do perfil.

Relacdo de espessura: O valor do coeficiente de sustentacdo maximo para um
determinado aerofélio é afetado diretamente pela relacdo de espessura t/c. Modernos perfis de
alta sustentacdo possuem valores de ¢, consideravelmente maiores que os perfis mais
tradicionais, como por exemplo os da série NACA. Para perfis da série NACA, uma relagio
de espessura da ordem de 13% produz os maiores valores de cjuqy, ja para os perfis de alta
sustentacdo este valor pode chegar até a ordem de 15%.

Raio do bordo de ataque: O efeito do raio do bordo de ataque do perfil na geracdo da
sustentacdo ¢ mais ou menos refletido por um parimetro determinado por Zs/t, onde Zs
representa a espessura do perfil em um ponto localizado a 5% da corda e ¢ representa a
maxima espessura do perfil. Um alto valor da relacdo Zs/t indica um perfil com alto valor do
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raio do bordo de ataque, o que em baixas velocidades pode ser benéfico para a geracdo de
sustentacao.

Efeitos do arqueamento e da localizacdo da maxima espessura do perfil: dados
experimentais mostram que o maximo coeficiente de sustentacio de um perfil arqueado nao
depende somente da quantidade de arqueamento ou do modelo da linha de arqueamento, mas
também € influenciado pela espessura do perfil e pelo raio do bordo de ataque. Em geral, a
adicdo de arqueamento no perfil € benéfica para a produgdo de sustentacdo, porém o aumento
do arqueamento deve ser realizado com a reducdo do raio do bordo de ataque e com uma
diminuic¢do da espessura do perfil com a finalidade de se obter melhores resultados. Outro
ponto importante € o deslocamento a frente do ponto de maximo arqueamento, ou seja, com 0
méximo arqueamento localizado mais préximo do bordo de ataque consegue-se maiores
coeficientes de sustentacio para o perfil.

2.5 — Asas de envergadura finita

A discussdo apresentada nas secdes anteriores mostrou os conceitos aerodiniamicos
fundamentais para o projeto e andlise de desempenho de um perfil aerodindmico, no qual o
escoamento é estudado apenas sob o aspecto de duas dimensdes (2D), ou seja, ndo se leva em
consideracdo a envergadura da asa.

Deste ponto em diante, a discussdo aerodinamica sera realizada levando-se em
consideracdo as dimensdes finitas da asa. A Figura 2.20 apresentada a seguir mostra uma asa
e suas principais caracteristicas geométricas.

Figura 2.20 — Caracteristicas principais de uma asa finita

Na Figura 2.20, a varidvel b representa a envergadura da asa, ¢ representa a cordae S a
area da asa.

2.5.1 - Forma geométrica e localizacao da asa na fuselagem

As asas dos avides podem assumir uma enorme série de formas geométricas de acordo
com o propdsito do projeto em questdo, porém os principais tipos sdo retangular, trapezoidal,
eliptica e mista. Como citado anteriormente no capitulo 1, cada uma possui sua caracteristica
particular com vantagens e desvantagens quando comparadas entre si. Quanto a sua
localizagdo em relagdo a fuselagem, a asa pode ser alta, média ou baixa.

Esta secdo mostrard de forma simples os principais tipos de asa e sua localizacdo em
relacdo a fuselagem comentando em cada um dos casos quais as vantagens e as desvantagens
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de cada modelo analisado. A Figura 2.21 mostra as principais formas geométricas citadas para
as asas.

(a) retangular (b) trapezoidal

(c) mista (d) eliptica

Figura 2.21 — Forma geométrica em planta das asas.

Como citado no capitulo 1 do presente livro, cada um dos modelos de asa possuem
caracteristicas particulares que novamente aparecem descritas nesta secfo.

Asa retangular: é uma asa de baixa eficiéncia aerodindmica, ou seja, a relagdo entre a
forca de sustentacdo e a forca de arrasto (L/D) é menor quando comparada a uma asa
trapezoidal ou eliptica, isto ocorre devido ao arrasto de ponta de asa também conhecido por
arrasto induzido, que no caso da asa retangular é maior que em uma asa trapezoidal ou
eliptica. O arrasto induzido e sua formulagdo matemadtica serdo discutidos a parte em uma
outra se¢ao do presente capitulo.

A vantagem da asa retangular € a sua maior facilidade de constru¢ao e um menor custo
de fabricacdo quando comparada as outras. A drea em planta de uma asa retangular pode ser
calculada a partir da Equacdo (2.12).

S=b-c (2.12)
onde b representa a envergadura da asa e ¢ representa a corda que para este caso € invaridvel.

Asa trapezoidal: ¢ uma asa de 6tima eficiéncia aerodinamica, pois com a reducio
gradativa da corda entre a raiz e a ponta da asa consegue-se uma significativa reducdo do
arrasto induzido. Nesse tipo de asa o processo construtivo torna-se um pouco mais complexo
uma vez que a corda de cada nervura possui uma dimensdo diferente. A drea em planta de
uma asa trapezoidal pode ser calculada a partir da Equagao (2.13).

(¢, +c) D
2

S (2.13)

onde ¢, representa a corda na raiz, ¢; a corda na ponta e b a envergadura da asa.
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Asa eliptica: representa a asa ideal, pois é a que proporciona a maxima efici€ncia
aerodindmica, porém € de dificil fabricagdo e mais cara quando comparada as outras formas

apresentadas. A area em planta de uma asa eliptica pode ser calculada a partir da Equacéo
(2.14).

(2.14)

r

S:zbc
4

onde b representa a envergadura e ¢, a corda na raiz da asa.

Asa mista: apresenta caracteristicas tanto da asa retangular como da asa trapezoidal
ou eliptica, esse tipo de forma geométrica muitas vezes representa uma excelente solucio para
se aumentar a drea de asa na busca de uma menor velocidade de estol sem comprometer o
arrasto induzido. A drea em planta de uma asa mista pode ser calculada a partir da
composi¢cdo adequada das Equagdes (2.12), (2.13) e (2.14).

Exemplo 2.5 — Célculo da area da asa.

Quatro diferentes tipos de asa sdo propostas para o projeto de uma nova aeronave
destinada a participar da competi¢cdo SAE-AeroDesign. Determine a drea de asa para cada um
dos modelos mostrados.

a) Asa retangular

b=17m N
r Y
¢=035m
A 4
Solugdo:
Aplicando-se a equagao para o cdlculo da drea de uma asa retangular, tem-se que:
S=b-c
S=17-0,35
S =0,595m?
b) Asa trapezoidal
I, b=19m |
F 3
¢,=02m
e=13m v
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Solugéo:
Aplicando-se a equagdo para o cdlculo da area de uma asa trapezoidal, tem-se que:
+ .
g= (c, +c,)-b
2
_(0,5+0,2)-1,9
2

S

S =0,665m?

c¢) Asa eliptica

|t
%

Solugdo:
Aplicando-se a equagdo para o cdlculo da 4rea de uma asa eliptica, tem-se que:
S = z. b-c,
s=".2.04
4
S =0,628 m?
d) Asa mista
| h=24m .
|‘ r'y
——
cf=|02mj ‘ =04 m
= A=
v
| 1.4 m |
Solugdo:

A 4rea desta asa pode ser determinada a partir da composi¢io entre uma asa retangular
€ uma asa trapezoidal, assim:

S=(1,4‘O,4)+2'(0’44_0’2)'0’5

S =0,86m?
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Quanto a posicdo de fixacdo da asa na fuselagem, a mesma pode ser classificada como
alta, média ou baixa. As Figuras 2.22 e 2.23 mostram cada um dos modelos citados.

-

(a) Asa alta (b) Asa média (c) Asa baixa
CESSNA C-182 Yak-55 Piper PA-32 Cherokee Six

Figura 2.22 — Fixacdo da asa na fuselagem.

Asa média

—.f’—‘
——
= b
it
Asa baixa

Figura 2.23 — vista frontal da fixacdo da asa na fuselagem.

A seguir sdo descritas as particularidades bem como as vantagens da utilizagcdo de
cada um dos tipos de fixacdo da asa na fuselagem.

Asa alta: esta configuracdo possui como vantagens os seguintes aspectos, melhor
relagdo L/D, maior estabilidade lateral da aeronave, menor comprimento de pista necessario
para o pouso uma vez que minimiza a a¢do do efeito solo e para aeronaves de transporte
simplifica o processo de colocacdo e retirada de carga visto que a fuselagem se encontra mais
préxima ao solo.

Asa média: esta configuracdo geralmente estd associada com a menor geracdo de
arrasto entre as trés localizagGes citadas, pois o arrasto de interferéncia entre a asa e a
fuselagem € minimizado, a maior desvantagem da utilizacdo desse tipo de asa é problemas
estruturais, uma vez que o momento fletor na raiz da asa exige a necessidade de uma estrutura
reforcada na fuselagem da aeronave.

Asa baixa: A maior vantagem de uma asa baixa esté relacionada ao projeto do trem de
pouso, pois em muitos casos a propria asa serve como estrutura para suportar as cargas
atuantes durante o processo de taxiamento e pouso, outros aspectos vantajosos da utilizacio
de uma asa baixa podem ser representados por uma melhor manobrabilidade de rolamento da
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aeronave além da necessidade de um menor comprimento de pista para a decolagem pois com
a proximidade da asa em relag@o ao solo € possivel aproveitar de forma significativa a acdo do
efeito solo, porém esse tipo de asa possui como aspecto negativo uma menor estabilidade
lateral, muitas vezes necessitando da adicdo do angulo de diedro como forma de se garantir a
estabilidade da aeronave.

Dados histéricos da competi¢do SAE AeroDesign mostram que a grande maioria das
equipes tem optado pela aplicacdo de um projeto com asa alta, pois basicamente se obtém
uma maior relagdo L/D e uma melhor estabilidade lateral, além de normalmente propiciar uma
maior facilidade para a retirada da carga da aeronave.

2.5.2 — Alongamento e relacio de afilamento
Alguns outros fatores sdo de primordial importancia para o bom projeto de uma asa,
dentre eles podem ser citados o alongamento e o afilamento, que sdo detalhados a seguir.
Alongamento: na nomenclatura aerodinamica, o alongamento em asas de forma
geométrica retangular representa a razdo entre a envergadura e a corda do perfil como mostra
a Equacdo (2.15).

AR = (2.15)

b
C
Para asas com formas geométricas que diferem da retangular, o alongamento pode ser

determinado relacionando-se o quadrado da envergadura com a drea em planta da asa de
acordo com a solucdo da Equacdo (2.16).

AR =— (2.16)

Informalmente, um alongamento elevado representa uma asa de grande envergadura
geralmente com uma corda pequena, ao passo que um baixo alongamento representa uma asa
de pequena envergadura e corda geralmente grande.

O alongamento na priatica é uma poderosa ferramenta para se melhorar
consideravelmente o desempenho da asa, pois com o seu aumento é possivel reduzir de
maneira satisfatéria o arrasto induzido. Porém, é importante comentar que um aumento
excessivo do alongamento é muito satisfatdrio do ponto de vista do projeto aerodindmico, mas
pode trazer outros problemas operacionais e construtivos da aeronave relacionados aos
seguintes aspectos:

a) Problemas de ordem estrutural: a deflexdo e o momento fletor em uma asa de
alto alongamento tende a ser muito maior do que para uma asa de baixo alongamento, e, dessa
forma, o aumento do alongamento provoca um aumento das tensdes atuantes na estrutura
necessitando de uma estrutura de maior resisténcia que acarreta diretamente no aumento de
peso da aeronave.

b) Manobrabiliade da aeronave: uma asa com alto alongamento possui uma razio de
rolamento menor quando comparada a uma asa de baixo alongamento, devido ao seu maior
braco de momento em relacio ao eixo longitudinal da aeronave e ao seu maior momento de
inércia.

A Figura 2.24 apresentada a seguir mostra as aeronaves Piper PA-28 Cherokee com
baixo alongamento de asa e o bombardeiro USAF B52 com alto valor de alongamento.
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Figura 2.24 — Exemplos de asas com baixo e alto alongamento.

Relacio de afilamento: define-se relacao de afilamento A de uma asa, como a razio
entre a corda na ponta e a corda na raiz como mostra a Equacdo (2.17).

1=5 2.17)

A Figura 2.25 mostra exemplos de uma asa sem afilamento e de uma asa com

afilamento.

sem afilamento com afilamento

Figura 2.25 — Exemplos de asa com afilamento e sem afilamento.

Exemplo 2.6 — Determinaciao do alongamento e da relacao de afilamento de asas.

Duas asas sdo propostas para o projeto de uma nova aeronave com a finalidade de
participar da competicio AeroDesign. A primeira possui uma forma geométrica retangular
com envergadura b; = 2,30m e corda ¢ = 0,40m. A segunda possui forma geométrica
trapezoidal com envergadura b, = 2,30m, corda na raiz ¢; = 0,40m e relagdo de afilamento A =
0,5. Determine o alongamento para cada uma dessas asas.

Solugdo

Asa 1: como esta asa possui a forma geométrica retangular, o alongamento pode ser
determinado a partir da Equacdo (2.15).

AR, =2
c
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2,30

AR,
0,40

=5,75

Asa 2: esta asa por possuir forma geométrica trapezoidal tem seu alongamento determinado
pela solugdo da Equagdo (2.16).

A 4rea da asa € determinada a partir da drea de um trapézio.

_b-(c, +c,)
2

S

com a corda na ponta da asa determinada pela solucdo da Equacdo (2.17).

portanto:

¢, =A-¢,=0,50-0,40
¢, =0,20m

assim, a drea da asa é:

§= 2,30-(0,40+ 0,20)
2

=0,69 m?

e o alongamento é:

2,30°
0,69

AR =7,66

1

2.5.3 — Corda média aerodinamica

A corda média aerodindmica é definida como o comprimento de corda que quando
multiplicada pela drea da asa, pela pressdo dindmica e pelo coeficiente de momento ao redor
do centro aerodinamico da asa, fornece como resultado o valor do momento aerodinamico ao
redor do centro aerodinadmico do avido.

Segundo Raymer [2.4], uma constru¢do geométrica para se obter a corda média
aerodindmica de uma asa € representada pela Figura 2.26.
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| Corda média
1 aerodinamica

P

'y

S

Figura 2.26 — Determinacio da corda média aerodinamica da asa.

A forma mostrada na Figura 2.26 para a determinacdo da corda média aerodinamica é
muito fécil de ser aplicada em asas afiladas com forma geométrica trapezoidal convencional,
onde a partir de uma representacdo em escala da asa é possivel obter a corda média
aerodindmica e o seu ponto de interseccdo em relacio ao eixo lateral da aeronave ao longo da
envergadura da asa. Normalmente esse processo € realizado para a semi-asa.

O valor da corda média aerodindmica e sua localizagdo ao longo a envergadura da asa
também podem ser determinados a partir da solu¢do matematica das Equagdes (2.18) e (2.19).

2
gzzc{uj (2.18)
3 1+ 4
€
_ b(1+2A)
— ) ) 2.19
Y 6( ) j (-19)

onde, b representa a envergadura da asa e 4 a relagio de afilamento.
A determinacdo da corda média aerodindmica possui uma importancia fundamental
para o dimensionamento das empenagens como serd comentado posteriormente.

Exemplo 2.7 — Determinacio da corda média aerodinamica.

A asa de uma aeronave destinada a participar da competicdo AeroDesign possui a
forma geométrica em planta mostrada na figura a seguir. Para essa configuracdo determine
analiticamente a corda média aerodindmica e sua localizacdo a partir da raiz da asa.
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| = 1.9m

Solugao:
A relacao de afilamento pode ser determinada a partir da solucdo da Equacdo (2.17).

22503
c. 05

A=0,6

Pela solucdo da Equacgdo (2.18), chega-se ao valor da corda média aerodindmica dessa asa.

_ 2 1+A+ 47
c=—-C¢c_ | —m—m
3 7 1+ 1

2
e 2 5. [1406+06
3 1+0,6

¢ =0,408 m

Pela solugdo da Equacdo (2.19), determina-se o valor da localizacdo da corda média
aerodindmica dessa asa em relagdo a raiz.

__é(1+(2-/1)J
Yol 144

_ 19 (1+(2-O,6)j
y=—2. |20

6 | 1406
$=0,435m

2.5.4 — Forcas aerodinamicas e momentos em asas finitas

Do mesmo modo que ocorre para o perfil, a asa finita também possui suas qualidades
para geracdo de sustentacdo, arrasto e momento. A nomenclatura aerondutica utiliza uma
simbologia grafada em letras maidsculas para diferenciar as caracteristicas de uma asa em
relacdo a um perfil, portanto os coeficientes aerodinamicos de uma asa finita sdo denotados
por Cr, Cpe Cu.

Esses coeficientes sdo responsdveis pela capacidade da asa em gerar as forcas de
sustentacdo e arrasto além do momento ao redor do centro aerodinamico da asa. As forgas e
momentos atuantes em uma asa podem ser calculados com a aplicagdo das Equagdes (2.20),
(2.21) e (2.22) apresentadas a seguir.
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Lzé-p-vz-S-CL (2.20)
1 2
D=E-p-v -S-C, (2.21)
1 s o
M:E-p.v -S-¢-C, (2.22)

Nessas equacdes, L representa a forca de sustentagdo, D representa a forca de arrasto,
M representa o momento ao redor do centro aerodinamico, S € a drea da asa, e os coeficientes

C1, Cp sdo caracteristicos para uma asa de dimensdes finitas e diferem dos coeficientes ¢; e ¢4
do perfil.

Exemplo 2.8 — Determinacao das forcas aerodiniAmicas e momento em uma asa.

A asa mostrada na figura a seguir possui o perfil Selig 1223 e as caracteristicas
geométricas indicadas. Determine a for¢a de sustentacdo, a for¢a de arrasto e 0 momento ao
redor do centro aerodindmico considerando uma velocidade de 17m/s, C; = 1,2, Cp = 0,04,
Cy=-0,25e p=1,225kg/m3.

c= U_,Em_i_

" b=26m |
» "
Solugéo:
A drea da asa pode ser calculada a partir da aplica¢do da Equacdo (2.13).
. b-(c, +c,)
2
= 2,4-(0,4+0,2)
2
S =0,78m?

A relacdo de afilamento € obtida pela aplica¢do da Equacgdo (2.17).

a=5
Cr
0,2
0,4

1=0,5
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Portanto, a corda média aerodindmica é dada por:

_ 2 1+ A+ 47
c=—c, | ————
37 1+ 2

2
2.0’4 1+0,5+0,5
1+0,5

c=0311m

As forgas aerodindmicas e o momento sio calculados pelas Equagdes (2.20), (2.21) e
(2.22).

Forga de sustentacio:

1
L:E.p.\ﬂ.g.cL

L=% -1,225-17%-0,78-1,2

L=165,68N

Forga de arrasto:

D=%-p.v2-s.cD

D =%-1,225 177-0,78-0,04

D=552N

Momento:

M=%~p~v2-S-E-CM

M :% -1,225-17%-0,78-0,311- (-0,25)

M =-10,73Nm

2.5.5 — Coeficiente de sustentacdo em asas finitas

A primeira pergunta intuitiva que se faz quando da realizacdo do projeto de uma nova
asa € se o coeficiente de sustentacdo dessa asa é o mesmo do perfil aerodindmico?

A resposta para essa pergunta é ndo, e a razdo para existir uma diferenga entre o
coeficiente de sustentacdo da asa e do perfil estd associada aos voértices produzidos na ponta
da asa que induzem mudangas na velocidade e no campo de pressdes do escoamento ao redor
da asa.
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Esses vortices induzem uma componente de velocidade direcionada para baixo
denominada “downwash” (w). Essa componente de velocidade induzida é somada
vetorialmente a velocidade do vento relativo V.. de modo a produzir uma componente
resultante de velocidade chamada de vento relativo local, como pode ser observado na Figura

2.27.

Vento relativo local
Figura 2.27 — Representagdo da velocidade induzida.

O vento relativo local € inclinado para baixo em relagdo a sua direcdo original, e o
angulo formado é denominado de angulo de ataque induzido ¢;. Portanto, pode-se notar que a
presenca da velocidade induzida provoca na asa uma reducdo do angulo de ataque e
conseqiientemente uma reducdo do coeficiente de sustentag@o local da asa quando comparada
ao perfil aerodindmico. Em outras palavras, uma asa possui uma menor capacidade de gerar
sustentacdo quando comparada a um perfil. A representacdo do efeito do dngulo de ataque
induzido na se¢do local da asa pode ser observada na Figura 2.28 apresentada a seguir.

Yento relativo local

Figura 2.28 — Influéncia do angulo de ataque induzido na se¢@o local da asa.

A andlise da Figura 2.28 permite observar que o dngulo de ataque de uma asa finita na
presenca do escoamento induzido € menor que o dngulo de ataque do perfil. O angulo de

ataque da asa na presenca do “downwash” é chamado de angulo de ataque efetivo e pode ser
calculado a partir da Equacao (2.23).

a,=a-q, (2.23)

1

O angulo de ataque induzido pode ser calculado pela relacdo trigonométrica obtida na
Figura 2.28, onde:
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w
t1go, =— 2.24
8 v (2.24)

z

Como este angulo geralmente é muito pequeno, a aproximacgio rg¢; = ¢; € valida,
portanto:

(2.242)

A determinagdo do angulo de ataque induzido ¢; € geralmente complexa devido a sua
dependéncia com relacdo a velocidade induzida ao longo da envergadura da asa. Um modelo
tedrico para a determinacdo da velocidade induzida pode ser obtido a partir do estudo da
teoria da linha sustentadora de Prandtl, que prediz que para uma asa com distribuicao eliptica
de sustentacdo como mostra a Figura 2.29, o angulo de ataque induzido pode ser calculado
pela Equacgao (2.25).

a = (2.25)

Esteira de vortices interna

vortices de ponta de asa

—

Figura 2.29 — Distribui¢do eliptica de sustentacao.

A partir das considerages realizadas, pode-se verificar que o coeficiente de
sustentacdo obtido em uma asa € menor que o coeficiente de sustentacio obtido pelo perfil, e
assim, a questdo agora é: quanto menor?

A resposta para esta questdo depende da forma geométrica e do modelo da asa. Na
Equacdo (2.25), claramente nota-se que um aumento no alongamento é benéfico para a
capacidade de geracdo de sustentacdo na asa, uma vez que proporciona uma reducdo do
angulo de ataque induzido e aproxima as caracteristicas da asa em relacdo ao perfil.

Asas com alto alongamento: normalmente asas com grande alongamento (AR>4),
representam uma escolha mais adequada para o projeto de aeronaves subsonicas. A teoria da
linha sustentadora de Prandtl, permite entre outras propriedades, estimar o coeficiente angular
da curva Cy, versus « da asa finita em funcdo do coeficiente angular da curva c¢; versus & do
perfil. Como visto anteriormente, o coeficiente angular da curva do perfil é calculado pela
Equacido (2.3a) e o coeficiente angular da curva da asa pode ser calculado a partir da Equagio
(2.26) apresentada a seguir.
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a= ag
1+ (a,/7m-e-AR)

(2.26)

Esta equacdo somente € vélida para asas de alto alongamento operando em regime
subsonico incompressivel, onde a e ap representam os coeficientes angulares das curvas da
asa e do perfil respectivamente. O resultado obtido € dado em rad™. O fator e, é denominado
fator de eficiéncia de envergadura da asa e representa um parametro que depende do modelo
geométrico da asa e é muito influenciado pelo alongamento e pela relagdo de afilamento da
asa. A Equacdo (2.27) apresentada a seguir permite uma estimativa do fator e.

e= (2.27)

i
1+0

O parametro J presente na Equacdo (2.27) é denominado fator de arrasto induzido
sendo uma funcgéo do alongamento da asa e da relagdo de afilamento A. A Figura 2.30 mostra
o grafico da variacdo do fator d em fun¢ao da relacéo de afilamento para asas com diferentes

alongamentos.

0.16

.0

0 I
0.2 04 0.6 [1X] 1.0
Taper ratio ¢ fr,

Figura 2.30 — Determinag@o do fator de arrasto induzido &.

Asas com baixo alongamento: para asas com alongamento inferior a 4, uma relacio
aproximada para o cdlculo do coeficiente angular da curva C; versus « foi obtida por
Helmbold’s baseada na teoria da superficie sustentadora, sendo esta equagdo representada
por:

a= (2.28)

2
+| 2 + o
7-AR 7-AR
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Asas enflechadas: a fungfo principal de uma asa com enflechamento é reduzir a
influéncia do arrasto de onda existente em velocidades transOnicas e supersOnicas.
Geralmente uma asa enflechada possui um coeficiente de sustentacio menor quando
comparada a uma asa nao enflechada, este fato estd diretamente associado a diferenca de
pressdo entre o intradorso e o extradorso da asa.

Como forma de visualizar a situacdo comentada, considere duas asas sendo uma nio
enflechada e uma enflechada como mostra a Figura 2.31.

mesmao perfil

u=V,
w={

v

Figura 2.31 — Efeito do escoamento sobre uma asa enflechada.

Admitindo-se um elevado valor de alongamento para as duas asas e desprezando-se os
efeitos dos vortices de ponta de asa, a andlise da Figura 2.31 permite observar que para a asa
ndo enflechada, a componente da velocidade do escoamento incidente na dire¢do da corda da
asa € simplesmente u = V... J4 para o caso da asa enflechada, percebe-se que u < V.., ou seja, u
= V.cos A, onde A € o angulo de enflechamento da asa.

Como a distribuicio de pressdo sobre a secdo de um aerofélio orientada
perpendicularmente ao bordo de ataque da asa € principalmente governada pela componente
de velocidade u atuante ao longo da corda e considerando que a componente de velocidade w
paralela ao bordo de ataque da asa provoca um efeito minimo na distribuicdo de pressao, é
possivel identificar que se o valor de u para uma asa enflechada € menor que o valor de u para
uma asa ndo enflechada, a diferenca de pressdo entre o intradorso e o extradorso da asa
enflechada serd menor que a de uma asa nao enflechada, pois a diferenca de pressdo depende
diretamente da velocidade incidente, e, portanto, pode-se concluir que o coeficiente de
sustentacdo gerado na asa enflechada tende a ser menor que o coeficiente de sustentacio
gerado na asa nao enflechada.

O modelo de uma asa enflechada pode ser observado na Figura 2.32.

Figura 2.32 — Geometria de uma asa enflechada.
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Normalmente, o angulo de enflechamento da asa é referenciado a partir da linha de
corda média e o coeficiente angular da curva C; versus « para uma asa enflechada pode ser
determinado de forma aproximada pela Equagdo (2.29) apresentada por Kuchemann.

a, -cosA
a=
\/1 +[(a, -cosA) /(7 - AR+ (a, -cosA) /(- AR)
Esta equacdo € vilida para uma asa enflechada em regime de voo incompressivel.
Nesta equacdo é importante observar que o coeficiente angular da curva ¢; versus « do perfil
também foi corrigido para uma asa enflechada pelo termo ay cos A.
Para cada um dos trés casos citados, o coeficiente angular da curva C; versus ¢ da asa

finita sempre serd menor que o do perfil. A Figura 2.33 mostra a comparacio entre curvas
genéricas para um perfil e para uma asa de envergadura finita.

(2.29)

e, Cr 4 Perfil L

G '-"-'—'—.-:__ (J_.'rnu'

P
>

(74

Q=

Figura 2.2.33 — Comparacdo entre as curvas do perfil e da asa finita.

Neste gréifico é importante observar que o angulo de ataque para sustentagdo nula ¢;-¢
€ o mesmo tanto para o perfil como para a asa, porém com a redu¢do do coeficiente angular,
percebe-se claramente a menor capacidade de geracdo de sustentagdo da asa em relagdo ao
perfil, onde Crnmi<Cimix, porém, um beneficio da asa finita em relacdo ao perfil estd
relacionado ao angulo de estol da asa que é maior que o do perfil, proporcionando melhores
caracteristicas de estol como serd apresentado oportunamente na secao destinada ao estudo do
estol.

A regido linear da curva C; versus « da asa pode ser calculada multiplicando-se o
coeficiente angular da curva da asa com a diferenca entre o dngulo de ataque e o angulo de
ataque para sustentacao nula, como mostra a Equacao (2.30).

C,=a-(a-a,) (2.30)
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Exemplo 2.9 — Comparacao da curva c¢; versus & de um perfil com a curva C; versus o
de uma asa finita.

A figura apresentada a seguir mostra a curva ¢; versus « para o perfil Selig 1223 para
um nimero de Reynolds de 380000. Sabendo-se que uma asa que utiliza esse perfil possui um
alongamento AR = 8 e uma relagdo de afilamento A4 = 0,4, determine o coeficiente angular da
curva Cy, versus (¢ para essa asa e represente o grafico comparativo entre o perfil e a asa para a
regido linear da curva.

Perfil Selig 1223 - cl x alfa - Re 380000

A8
3]

_—

e
/

NS
==

Uiy

Ry

=
un

Coeficiente de sustentacao

pd

-10 -5 0 5 10 15

Angulo de ataque

=
>

Solugéo:
A determinacdo do coeficiente ay pode ser realizada a partir da aplicacdo da Equacdo
(2.3a) com os valores obtidos na curva ¢; versus & do perfil.
Para a=5° tem-se cp = 1,7 e para = 2° tem-se ¢;; = 1,4, portanto:
_ ﬁ _Cn ¢

a, = =
daa a,—-q,
de, 17-14
aO =
do 5°-2°

a, =0,100 grau'1

Conhecidos os valores do alongamento e da relacdo de afilamento € possivel se
determinar o fator de arrasto induzido e o fator de eficiéncia de envergadura a partir do
grafico da Figura 2.30 e da Equacio (2.27).

A andlise do grafico da Figura 2.30 mostra que o fator de arrasto induzido para AR = 8
e A= 0,4 é aproximadamente 5= 0,012.
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Com a solu¢do da Equacdo (2.27), chega-se ao valor do fator de eficiéncia de
envergadura da asa.

1
e=——
1+6
1
e=——
1+0,012
e =0,988

Para asas de alto alongamento (AR>4), a Equacdo (2.26) pode ser utilizada como
forma de se calcular o valor do coeficiente angular da curva C; versus « para a asa. Nesta
equacdo, 57,3 é o fator utilizado para a obtencdo do resultado em grau™.

ay

a:
1+(573-a,/7-e- AR)

L 0,100
1+(57,3-0,100/ 7 - 0,988 - 8)

a=0,0812 grau’1

Uma vez determinado o valor de a, a parte linear da curva C, versus « para esta asa
pode ser desenhada e os valores podem ser calculados com a aplicacdo da Equacgéo (2.30) da
seguinte forma:

Para a=-8,5°

C,=a-(a—a,_)

C, =0,0812-(-8,5—(-8,5))
C, =0

Para a=-7,0°
C,=a-(a—-a,_)

C, =0,0812-(-7,0-(-8.,5))
C, =0,1218

Para a=-6,0°
C,=a(a—-a,,)
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C, =0,0812-(=6,0—(-8,5))
C, =0,2030

Aqui estdo apresentados os cdlculos para os trés primeiros pontos da curva, este
processo deve ser repetido com incrementos de 1° para toda a regido linear da curva. A partir
de um determinado ponto ndo existe uma equacdo que possa definir de maneira exata a
variagdo do C; em fun¢do do dngulo de ataque.

Os resultados obtidos pela aplicagcdo sucessiva da Equacgao (2.30) estdo representados
na tabela a seguir.

Perfil Asa
a c a CL
-8,5 0 -8,5 0

-7 0,15 -7 0,1218
-6 0,25 -6 0,2030
-5 0,35 -5 0,2842
-4 0,45 -4 0,3654
-3 0,55 -3 0,4466
-2 0,65 -2 0,5278
-1 0,75 -1 0,609
0 0,85 0 0,6902
1 0,95 1 0,7714
2 1,05 2 0,8526
3 1,15 3 0,9338
4 1,25 4 1,0150
5 1,35 5 1,0962
6 1,45 6 1,1774
7 1,55 7 1,2586
8 1,65 8 1,3398
9 1,75 9 1,4210
10 1,85 10 1,5022

O grafico resultante do comparativo entre o perfil e a asa esta apresentado a seguir.
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Comparacao entre perfil e asa finita

2
Perfil

Q
E i§‘. 15 Asa
=
ot
o8
w0

0

-10 -5 0 5 10 15

angulo de ataque

O caélculo realizado permite observar que o coeficiente angular da curva dessa asa é
18,8% menor que o coeficiente angular da curva do perfil, e, portanto, pode-se concluir que
esta asa possui essa inferioridade percentual em relagdo ao perfil para a geracdo de
sustentacdo. Desse modo, uma aproximagdo valida para a determinacdo do valor do Cp,, da
asa € a redugdo percentual entre a asa e o perfil, e assim, para a asa em questdo 0 maximo
valor do coeficiente de sustentagcdo € aproximadamente, 1,867.

2.5.6 — O estol em asas finitas e suas caracteristicas

Como citado anteriormente, é possivel se observar na curva caracteristica Cy, versus &
de uma asa finita, que um aumento do angulo de ataque proporciona um aumento do
coeficiente de sustentacdo, porém esse aumento de C; ndo ocorre indefinidamente, ou seja,
existe um limite maximo para o valor do coeficiente de sustentacdo de uma asa. Este limite
méximo € designado na industria aerondutica por ponto de estol.

Muitos s@o os pardmetros que contribuem para o estol, dentre eles, o principal é
justamente a variacdo do angulo de ataque, onde a andlise da curva Cp versus & permite
observar que a partir de um determinado valor de @, o coeficiente de sustentacdo decresce
rapidamente. Este dngulo de ataque € denominado angulo de estol.

O estudo do estol representa um elemento de extrema importdncia para o projeto de
um avido, uma vez que proporciona a determinacdo de pardmetros importantes de
desempenho, como por exemplo, a minima velocidade da aeronave e a determinacdo dos
comprimentos de pista necessarios ao pouso e decolagem.

O estol € provocado pelo descolamento do escoamento na superficie superior da asa,
esse descolamento € devido a um gradiente adverso de pressdo que possui a tendéncia de fazer
com que a camada limite se desprenda no extradorso da asa. Conforme o angulo de ataque
aumenta, o gradiente de pressdo adverso também aumenta, e para um determinado valor de ¢,
ocorre a separagdo do escoamento no extradorso da asa de maneira repentina. Quando o
descolamento ocorre, o coeficiente de sustentacdo decresce drasticamente e o coeficiente de
arrasto aumenta rapidamente. A Figura 2.34 apresentada a seguir mostra a curva caracteristica
Cy versus & para uma asa qualquer, onde sdo apresentados dois pontos principais. No ponto A
verifica-se o escoamento completamente colado ao perfil e, no ponto B nota-se o escoamento
separado, indicando assim, uma condig¢do de estol.
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Na curva apresentada, pode-se notar que toda asa possui um coeficiente de sustentacao
maximo denotado por Cp,4 € um correspondente dngulo de ataque denominado angulo de
estol.

Chialpha
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Asa estolada
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Figura 2.34 — Representagao do estol.

Como citado, o estol € um parimetro de muita importincia para se definir certas
qualidades de desempenho da aeronave. A primeira qualidade a ser observada e definida € a
determinagcdo da velocidade de estol, que representa a minima velocidade com a qual é
possivel se manter o voo reto e nivelado da aeronave. Essa velocidade pode ser calculada a
partir da equacgdo fundamental da sustentag@o e escrita da seguinte forma.

2.31)

Como serd definido futuramente no capitulo destinado a andlise de desempenho da
aeronave, de forma a se manter o voo reto e nivelado de uma aeronave, a forca de sustentacio
(L) deve ser igual ao peso (W), portanto, a Equacdo (2.31) pode ser escrita da seguinte forma.

(2.31a)

estol —

Para se obter boas qualidades de desempenho de uma aeronave, € desejavel que se
obtenha o menor valor possivel para a velocidade de estol, pois dessa forma, o avido
conseguird se sustentar no ar com uma velocidade baixa, além de necessitar de um menor
comprimento de pista tanto para decolar como para pousar.

Avaliando-se as varidveis presentes na Equacdo (2.31a), nota-se que um aumento do
peso contribui de maneira negativa para a reducdo da velocidade de estol. Porém em projetos
da natureza do AeroDesign, o aumento do peso ¢ um ponto fundamental para um bom
desempenho da equipe, uma vez que a carga ttil carregada representa a conquista de muitos

pontos. Como o peso contribui de forma negativa para a reducdo da velocidade de estol e
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representa um “mal necessario” no projeto AeroDesign, uma forma de se otimizar o resultado
da Equagdo (2.31a) € trabalhar com as varidveis que se encontram no denominador da funcao.

Dentre essas, a densidade do ar também contribui de forma negativa, pois seu valor
torna-se cada vez menor conforme a altitude aumenta, e, assim, a minimizag@o da velocidade
de estol passa a ser dependente somente dos aumentos da drea da asa e do coeficiente de
sustenta¢do maximo.

O aumento da édrea da asa de forma excessiva pode piorar em muito o desempenho da
aeronave, pois da mesma forma que aumenta o valor da for¢a de sustentacio gerada, também
proporciona um aumento na forca de arrasto, portanto, conclui-se que o parametro mais
eficiente para se reduzir a velocidade de estol € utilizar um valor de Cy,4y tdo grande quanto
possivel, e isso recai na escolha adequada do perfil aerodindmico da asa. Geralmente para
aeronaves que participam da competicdo AeroDesign os perfis de alta sustentagdo sdo
escolhidos para o projeto da aeronave, além da forma geométrica da asa que deve possuir um
alongamento que proporcione um coeficiente angular da curva C; versus ¢ para a asa bem
préximo do coeficiente angular da curva ¢; versus & para o perfil. A Figura 2.35 mostra um
ensaio em voo para andlise do estol realizado com fios de 14 presos ao extradorso da asa.

En

Figura 2.35 — Ensaio em voo para verificagdo do estol.

A foto apresentada na Figura 2.35 mostra uma situagdo onde pode-se observar
claramente o descolamento da camada limite préxima a raiz da asa, indicando assim uma
situacdo de estol.
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2.5.6.1 — Influéncia da forma geométrica da asa na propagacio do estol

A forma como o estol se propaga ao longo da envergadura de uma asa depende da
forma geométrica escolhida e representa um elemento importante para a determinagdo da
localizacdo das superficies de controle (ailerons) e dispositivos hipersustentadores (flapes).

Em uma asa trapezoidal, o ponto do primeiro estol ocorre em uma regido localizada
entre o centro € a ponta da asa, e sua propagacdo ocorre no sentido da ponta da asa. Esta
situacdo € muito indesejada, pois uma perda de sustentacdo nesta regido é extremamente
prejudicial para a capacidade de rolamento da aeronave uma vez que os ailerons geralmente
se encontram localizados na ponta da asa. Particularmente, essa situacdo € muito indesejada
em baixas alturas de voo, pois uma ocorréncia de estol com perda de comando dos ailerons na
proximidade do solo praticamente inviabiliza a recuperag@o do voo estdvel da aeronave.

Para o caso de uma asa com forma geométrica retangular, a regido do primeiro estol
ocorre bem préximo a raiz da asa, e, dessa forma, a regido mais préxima da ponta continua
em uma situacéo livre do estol, permitindo a recuperac@o do voo da aeronave fazendo-se uso
dos ailerons que se encontram em uma situacdo de operagdo normal. Da mesma forma que
ocorre na asa retangular, uma asa com forma geométrica eliptica também proporciona uma
propagacdo da regido de estol da raiz para a ponta da asa. A Figura 2.36 mostra as formas
mais tradicionais citadas e suas respectivas propagacoes do estol.

(a) retangular (b) afilamento moderado
(c) afilamento elevado (d) afilamento total
(e) eliptica (1) asa enflechada

Xy

Figura 2.36 — Direcdo da propagacio do estol.

A grande maioria das aeronaves possui asa afilada, e uma das solugdes utilizadas para
se evitar o estol de ponta de asa é a aplicagdo da tor¢do geométrica, ou seja, as secdes mais
préximas a ponta da asa possuem um angulo de incidéncia menor quando comparadas as
secOes mais internas.
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A torcdo geométrica é conhecida na nomenclatura aerondutica por “washout”. A Figura 2.37
mostra um exemplo de tor¢do geométrica em asas.

- -

—-— -
- ==

angulo de torgao

; _L__“‘T_:ah*__: %
KKQQ(QQQQ(Qf .

Figura 2.37 — Exemplo de tor¢do geométrica

Exemplo 2.10 — Calculo da velocidade de estol.

Considere uma aeronave projetada para voar com um peso total de 150 N em
condicdes de atmosfera padrdo ao nivel do mar (p = 1,225 kg/m3), sabendo-se que o
coeficiente de sustentagdo mdximo obtido para a asa dessa aeronave que possui o perfil Selig
1223 € igual a 2,0 e que a area da asa € de 0,90 m?, determine a velocidade de estol dessa
aeronave.

Solugdo:
A velocidade de estol da aeronave pode ser determinada a partir da Equacdo (2.31a).

2-W
vesml =TT A~
p ' S ' CLm(ix

Substituindo-se os valores fornecidos, tem-se que:

Vool = __2:150 =11,66 m/s
1,225-09-2

2.5.7 — Aerodinamica da utilizacao de flapes na aeronave

Os flapes sdo dispositivos hiper-sustentadores que consistem de abas ou superficies
articuladas existentes nos bordos de fuga das asas de um avido, quando estendidos aumentam
a sustentacdo e o arrasto de uma asa pela mudanga da curvatura do seu perfil e do aumento de
sua area.

Geralmente, os flapes podem ser utilizados em dois momentos criticos do voo:

a) durante a aproximagdo para o pouso, em deflexdo mdxima, permitindo que a
aeronave reduza a sua velocidade de aproximacio, evitando o estol. Com isso a aeronave
pode tocar o solo na velocidade mais baixa possivel para se obter o melhor desempenho de
frenagem no solo e reduzindo consideravelmente o comprimento de pista para pouso.

b) durante a decolagem, em ajuste adequado para produzir a melhor combinacdo de
sustentacdo (méaxima) e arrasto (minimo), permitindo que a aeronave percorra a menor
distancia no solo antes de atingir a velocidade de decolagem.

Os flapes normalmente se encontram localizados no bordo de fuga proximos a raiz da
asa como pode ser observado na Figura 2.38.
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Figura 2.38 — Localizacdo dos flapes.

Basicamente os flapes podem ser utilizados em uma aeronave como forma de se obter
os maiores valores de Cp,,4, durante os procedimentos de pouso e decolagem sem penalizar o
desempenho de cruzeiro da aeronave. Os flapes podem ser definidos como artificios
mecanicos que alteram temporariamente a geometria do perfil e conseqiientemente da asa. A
Figura 2.39 mostra os principais tipos de flapes utilizados nas aeronaves.

Q&\

Plain

Split §

Q\
Fowler N

Slotted %

Figura 2.39 — Principais tipos de flapes.

O efeito provocado pela aplicacdo dos flapes pode ser visualizado na Figura 2.40
apresentada a seguir, onde, na qual, pode-se notar um considerdvel aumento no valor do Cy
sem que ocorra nenhuma mudanga do coeficiente angular da curva C;, versus «.
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("J I

(-‘I..-mm_-,r ------------- Com ﬂfl[lf,‘ﬁ

G mibxsf
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RY

Figura 2.40 — Efeito da aplicacdo dos flapes.

Porém, como a aplicacdo dos flapes proporciona um aumento no arqueamento do
perfil percebe-se que a curva C;, versus & sofre um deslocamento para a esquerda acarretando
em uma diferenca de dngulo de ataque para se obter a sustentacdo nula e também um menor
angulo de estol quando comparado a uma situagdo sem flape.

O coeficiente de sustentacdo maximo obtido pela aplicacdo dos flapes pode ser
estimado de acordo com McCormick [2.2] pela aplica¢do da Equagdo (2.32).

Crning =1+ 2)-C (2.32)

Lmdxsf

onde a varidvel x representa a fracdo de aumento na corda do perfil originada pela aplicacdo
dos flapes.

Exemplo 2.11 — Calculo do Cy,,4, devido a utilizacao de flapes na aeronave.

Considere um perfil onde o mdximo coeficiente de sustentacdo é 2,0, sabendo-se que com a
utilizacdo de flape tipo “plain” a corda do perfil sofre um aumento percentual x = 5% como
mostra a figura a seguir, determine o maximo coeficiente de sustentacdo desse perfil com a
utilizacdo desse tipo de flape.

Solugéo:
Aplicando-se a Equacgao (2.32), tem-se que:
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C = (1 + 'x) : CLma’xsf

Lmdxcf
CLmdxc_f = (1 + 0505) : 2
CLma')ccf = 2’1

2.5.8 — Distribuicao eliptica de sustentacio

A determinagdo da distribui¢do de sustentacdo ao longo da envergadura de uma asa
representa um fator de grande importancia para o dimensionamento estrutural da mesma e
envolve importantes conceitos relativos a aerodindmica da aeronave. O modelo apresentado a
seguir € oriundo da teoria da linha sustentadora de Prandtl e representa um caso particular
aplicado a asas com forma eliptica denominado distribuicdo eliptica de sustentacdo. Esta
situacdo possui grande importincia pratica, pois a partir dessa distribuicdo de sustentacio
torna-se possivel encontrar de forma aproximada qual serd a distribui¢do de sustentagdo em
uma asa com forma geométrica diferente da eliptica. A Figura 4.41 apresentada a seguir
mostra a distribuicdo eliptica de sustentacio sobre a asa de uma aeronave.

Figura 4.41 — Distribuigdo eliptica de sustentacao.

A aplicagdo desse modelo tedrico permite estimar a distribui¢ao de circulagdo /7(y) ao
longo da envergadura da asa, e, pela aplicacdo do teorema de Kutta-Joukowski € possivel
determinar também qual serd a forca de sustentacdo atuante em cada se¢do ao longo da
envergadura.

Assume-se que a distribui¢do da circulacio ao longo da envergadura da asa pode ser
calculada diretamente pela aplicacdo da Equacgao (2.33).

(=1, 1—(21')—yj (2.33)

onde a varidvel /( € uma constante e representa a circulagdo no ponto médio da asa em estudo
e b representa a envergadura da asa. A curva que representa a distribuicdo de circulagdo /(y)
dada pela Equacdo (2.33) € a parcela superior da elipse mostrada na Figura 4.42 e a equacio

dessa elipse é:
rY (2.yY
= +(—yj =1 (2.34)
T, b
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-Bi2 | +i2

Figura 2.42 — Representagdo grafica da Equacao (2.34).

A andlise da Equacdo (2.34) permite observar que / atinge o seu maximo valor /¢ no
ponto médio da asa no qual a coordenada de posicao dessa se¢do € y = 0 e decai a zero nas
extremidades da asa onde y = £ b/2.

Como forma de se obter a circulagcdo no ponto médio da asa, a teoria da linha
sustentadora de Prandtl prediz que:

4.L
Iry=—— (2.35)
pv-b-rw

Geralmente, este valor de 7 € determinado para o estudo estrutural da asa e, portanto,
calculado para a velocidade de manobra e a for¢a de sustentacdo equivalente, obtidas para o
ponto de manobra da aeronave através do estudo do diagrama (v-n). Este diagrama serd
comentado em detalhes no capitulo destinado a andlise de desempenho sendo que a forca de
sustentacdo a partir da andlise do diagrama (v-n) pode ser obtida da seguinte forma.

L=n, -W (2.36)
onde n,,;, representa o fator de carga maximo a que a aeronave estd sujeita e W representa o
peso total da mesma.

Uma vez determinado o valor de 7/ em (m?s), a distribuicdo de circulacdo poder ser
calculada ao longo de toda a envergadura da asa considerando-se uma variacdo da posi¢do de
y desde —b/2 até +b/2 e a forca de sustentacdo atuante para cada secdo pode ser obtida pela
aplicagdo do teorema de Kutta-Joukowski da seguinte forma.

Liy)y=p-v-I'(y) 2.7

A aplicacdo dessa metodologia permite obter de forma ripida a distribui¢do de
sustentacdo ao longo da envergadura de uma asa, porém € importante ressaltar que este
método € aplicado a asas com forma geométrica eliptica ndo fornecendo resultados precisos

para asas que ndo possuem a forma eliptica.

Exemplo 2.12 — Calculo da Distribuicao eliptica de sustentacao.

Uma aeronave possui uma asa eliptica com envergadura b = 2,5m e foi projetada para
alcar voo com um peso total W = 150N. Sabendo-se que em condi¢des de atmosfera padrdo ao
nivel do mar (p = 1,225kg/m3) a velocidade do ponto de manobra e o mdximo fator de carga
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obtidos no diagrama (v-n) sdo respectivamente v = 23m/s e n,,;, = 2, determine a circulacéo /7
no ponto médio da asa. Monte uma tabela com os valores de /(y) e L(y) para cada estacdo y
ao longo da envergadura e represente em um gréfico a distribui¢do da forca de sustentagc@o ao
longo da envergadura dessa asa.

Solugdo:

A forca de sustentag@o atuante no ponto de manobra da aeronave pode ser calculada
pela solucdo da Equacao (2.36).

L:nma’x W
L=2-150
L=300N

Este valor deve ser utilizado para o dimensionamento estrutural da asa, ou seja a
aeronave se encontra em uma condicfo critica de voo.

O valor numérico da circulacdo no ponto médio da asa € calculado a partir da Equagao
(2.35).

1*0:4'—L
p-v-b-1xw

4300
1,225-23-25-7

0

I, =5,425m?/s

Os valores da circulagdo /(y) e da forca de sustentacdo L(y) em cada estagcdo ao longo
da envergadura sdo calculados pela aplicagdo das Equacdes (2.33) e (2.37) com os valores de
y variando de —b/2 até +b/2, ou seja, entre -1,25m e +1,25m. Como forma de se exemplificar
este célculo, a seguir sdo apresentados os valores obtidos para trés diferentes estacdes,
lembrando que o célculo deve ser repetido ao longo de toda a envergadura da asa.

Paray =-1,25m,

A circulacdo é dada por:

2-y2
I . 1=
I'(y)=1, (bj

e | [2:129)Y
I(y)=5425 \/1 (—2’5 j

I'(y)=0

E a for¢a de sustentacdo é:

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



83

Liy)y=p-v-I'(y)
L(y)=1225-23-0
L(y)=0N/m

Para y = -1,00m,
A circulacdo é dada por:

b (2
ro)=r, (bj

I'(y)=5,425 \/1( 25 j

I'(y)=3,255m?/s

E a for¢a de sustentacdo é:
Liy)=p-v-I(y)
L(y)=1,225-23-3,255
L(y)=91,70 N/m

Para y =-0,75m,
A circulagdo € dada por:

b2y
ro)=r, l(bj

2-(=0,75)Y
25

r(y)=5,425-\/1—(

I'(y)=4,340m?%s

E a for¢a de sustentagdo é:
Ly)=p-v-I(y)
L(y)=1,225-23-4,340

L(y)=122,27N/m
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O processo apresentado foi aplicado sucessivas vezes com incrementos de 0,25m nos
valores de y resultando na tabela de dados apresentada a seguir.

Estacio y (m) Iy) m¥s) L(y) (N/m)

1 -1,25 0 0

2 -1,00 3,255 91,70
3 -0,75 4,340 122,27
4 -0,50 4,972 140,08
5 -0,25 5,315 149,75
6 0,00 5,425 152,84
7 0,25 5,315 149,75
8 0,50 4,972 140,08
9 0,75 4,340 122,27
10 1,00 3,255 91,70
11 1,25 0 0

A distribui¢@o de sustentacdo ao longo da envergadura dessa asa pode ser visualizada
na figura apresentada a seguir.

Distribuigdo eliptica de sustentagio

¥ 1)

=

=)

e

£

g

7 &0 -

b

= 40

=

2

= o

i T T T T 1
425 40,75 .25 025 075 125

Posiciorelativa da envergadura {mj)

A determinacdo das cargas aerodindmicas na asa de uma aeronave em regime de voo
subsOnico envolve uma série de cdlculos e processos complexos para se predizer com
acuracidade este carregamento. Em muitas vezes a solucdo s6 € possivel através de
experimentos em tinel de vento, aplicacdo tedrica do método dos painéis ou mesmo
programas de CFD.

Porém para o projeto preliminar de uma aeronave, a teoria cldssica da linha
sustentadora ¢ valida e a distribui¢do de sustentacdo ao longo da envergadura de uma asa com
uma forma geométrica qualquer pode ser obtida através de um modelo simplificado
denominado aproximacgao de Schrenk.

Normalmente este método € aplicado durante o projeto preliminar de uma nova
aeronave com asas de baixo enflechamento e de moderado a alto alongamento. O método
basicamente representa uma média aritmética entre a distribui¢do de carga originada pelo
modelo de asa em questdo e uma distribui¢do eliptica para uma asa de mesma drea € mesma
envergadura.

Para a aplicacdo deste método considere a asa trapezoidal mostrada na Figura 2.43,
cuja distribui¢do hipotética de sustentacio ao longo da envergadura da semi-asa estd
representada na Figura 2.44.
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Cy

=

Figura 2.43 — Modelo de asa trapezoidal para utilizacao da aproximacgao de Schrenk.

Cr

Cy

b2

Figura 2.44 — Distribui¢ao trapezoidal ao longo da semi-envergadura.
A drea da semi-asa pode ser calculada com base na Equacgéo (2.13) resultando em.

S (c,+c)-b

: " (2.38)

Considerando a relacdo de afilamento dada pela Equacdo (2.17), a corda na ponta pode
ser expressa da seguinte forma:

c,=A-c

r (2.39)

A Equacdo (2.38) pode ser reescrita da seguinte forma:

S_(Ae+c) b

2.40
2 4 ( )
el .
S_c A+A:b (2.402)
2 4
Isolando-se ¢, tem-se que:
c = _ 4S5 (2.41)
2-(1+A)-b
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. = 2-§
"1+ A)b
Para a asa em estudo, a variagdo da corda ao longo da envergadura pode ser
representada pela seguinte dedugdo algébrica:

—c 2L -
¢, =c, {b/Z} (c, c,)} (2.42)

(2.41a)

c, =c, —{_Wyz— -(c, —ﬂ-c,)} (2.42a)
I I
c, =c, {_b/2_ (c, (1 ﬂ))} (2.42b)
c, =c,—{%~(c,(1—/1))} (2.42¢)
cv=c,—2'y'cf+2'y'cf"1 (2.42d)
) b b
c =c,-(1—2—y+2 y"i) (2.42¢)
y b b
Y O G A A
c, =c, (1+( 5 + ; D (2.421)
¢, =c, -{1+(2'7y-(/1—1)ﬂ (2.42¢)

Substituindo a Equacdo (2.41a) na Equacgdo (2.42g), tem-se que:

2.8 2.y
= |1+ —-(A-1 24
© 1+ 4)-b {4-( b “ )H s

Esta equagdo permite obter a variagdo da corda ao longo da envergadura da asa
trapezoidal. Por analogia, a variacdo do carregamento atuante também segue a Equacio
(2.43), portanto, substituindo S por L e ¢, por L(y)r € possivel determinar uma distribui¢do
trapezoidal de carregamento ao longo da envergadura da asa pela aplicacio da Equacao
(2.44).

2-L 2.y
= =" l1+Z2L.1-1 _
L(y), (1+/1)-b[+(b (4 )H (2.44)
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Porém esse carregamento ndo representa a realidade, pois como visto a distribui¢do de
carregamento ao longo da envergadura de uma asa se aproxima de uma elipse. Dessa forma, a
aproximacdo de Schrenk é utilizada como forma de se determinar uma distribuicio média
entre a forma eliptica e trapezoidal. Para uma asa com forma geométrica eliptica, a Equacdo
(2.33) mostra que:

2
roy)=r, 1—(21')—yj (2.33)
Considerando que:
r-—%t (2.35)
p-v-b-rxw
c,
Liy)=p-v-I'(y) (2.37)

Pode-se escrever que:

2
Ly, 4L /1_(2'_yj (2.45)
pv pvbo b

E assim, para uma distribuicdo eliptica de sustentagdo tem-se que:

4-L 2-yY
- 1= 2= 2.4
L) =7 (bj (2.46)

Para um valor intermedidrio dado pela aproximag@o de Schrenk deve-se realizar a
média aritmética entre todos os valores obtidos pela solu¢do das Equacdes (2.44) e (2.46) para
cada estacdo avaliada ao longo da envergadura da asa do seguinte modo:

_LY), + L(Y),

= 2.47
L(y) s > ( )

O subscrito TS indica que a andlise foi realizada para uma asa trapezoidal seguindo a
aproximacdo de Schrenk.

Exemplo 2.13 — Calculo da Distribuicao de sustentacio pela aproximacao de Schrenk.
Considere uma aeronave que possui uma asa trapezoidal com as seguintes
caracteristicas geométricas: b = 2,5m, ¢, =0,5m e ¢, = 0,3m. Sabendo-se que esta aeronave foi
projetada para alcar voo com um peso total W = 140N e que em condi¢des de atmosfera
padrdo ao nivel do mar (o = 1,225kg/m3) a velocidade do ponto de manobra e o maximo fator
de carga obtidos no diagrama (v-n) sdo respectivamente v = 22m/s € i, = 2,3. Determine a
partir da aproximagdo de Schrenk a distribuicdo de sustentagc@o ao longo da envergadura dessa

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



88

asa mostrando uma tabela de resultados e um grafico comparativo da distribui¢do da forca de
sustentacdo ao longo da envergadura.

Solugéo:

A forca de sustentag@o atuante no ponto de manobra da aeronave pode ser calculada
pela solucdo da Equacao (2.36).

L:nma'x W
L=23-140
L=322N

A relagdo de afilamento dessa asa é dada por:

a=5
Cr
0,3
0,5

1=06

Considerando y = 1,25m
Para uma distribuicao eliptica tem-se a partir da aplicacdo da Equacdo (2.44) que:

L(y), :4'_L. 1_(2‘_3))
T

b- b
2
4-322 2-1,25
L(y), =— J1-| ==
(e 251 ( 2,5 j
L(y); =0

Para a asa trapezoidal em estudo a partir da aplicagdo da Equagao (2.46), tem-se que:

Liy), =2 {1{% - m—l)ﬂ

A+A)-b
2.322 2125
L(y), =— 2% 14| 252 06-1
1= 170625 {Jr( 25 ¢ )ﬂ
L(y), =96.6N
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Pela aproximacao de Schrenk, a for¢ca de sustentacio nessa estacdo da asa é:

LY LY
Ly = 00 L,

96,6 + 0
L(y) s :T

L(y),s =483N/m

O processo apresentado foi aplicado sucessivas vezes com incrementos de 0,25m nos
valores de y resultando na tabela de dados apresentada a seguir.

Estacao y (m) Liy)s (N/m) L(y)r N/m) L(y)rs (N/m)
1 -1,25 0 96,60 48,30
2 -1,00 98,39 109,48 103,94
3 -0,75 131,19 122,36 126,77
4 -0,50 150,30 135,24 142,77
5 -0,25 160,68 148,12 154,40
6 0,00 163,99 161,00 162,49
7 0,25 160,68 148,12 154,40
8 0,50 150,30 135,24 142,77
9 0,75 131,19 122,36 126,77
10 1,00 98,39 109,48 103,94
11 1,25 0 96,60 48,30

O grafico comparativo dos resultados estd representado na figura a seguir.

Comparagdo peladistribuigio de Schrenk

Forca de sustentacao (N'm)

{um]

H""‘H-..
T
.d__.-""

-1.,25 -0,73 -0,25 025 0,75 125
Posicio relativa da envergadura

|—el|'pti|:a — frapezoidal - Schrenk|

2.6 — Arrasto em aeronaves

Na andlise de desempenho de um avido e durante todas as fases de projeto, o arrasto
gerado representa a mais importante quantidade aerodinamica, estimar a forca de arrasto total
de uma aeronave € uma tarefa dificil de se realizar e a proposta dessa secdo € mostrar os
principais tipos de arrasto que afetam o projeto de uma aeronave e fornecer alguns métodos
analiticos para estimar esses valores.
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Como forma de se estimar o arrasto de uma aeronave, ¢ importante citar que existem
apenas duas fontes de geracdo das forgas aerodindmicas em um corpo que se desloca através
de um fluido. Essas fontes sdo: a distribui¢do de pressdo e as tensdes de cisalhamento que
atuam sobre a superficie do corpo, e assim, existem apenas dois tipos caracteristicos de
arrasto, o arrasto de pressdao que ocorre devido ao desbalanceamento de pressdo existente
sobre a superficie da aeronave e o arrasto de atrito proveniente das tensdes de cisalhamento
que atuam sobre a superficie da aeronave. Todo e qualquer outro tipo de arrasto citado na
literatura aerondutica é proveniente de uma dessas duas formas comentadas.

A seguir € apresentada uma lista com os principais tipos de arrasto existentes e a
definicdo de cada um deles.

Arrasto de atrito: como citado representa o arrasto devido as tensdes de cisalhamento
atuantes sobre a superficie do corpo.

Arrasto de pressao ou arrasto de forma: representa o arrasto gerado devido ao
desbalanceamento de pressdo causado pela separacdo do escoamento.

Arrasto de perfil: é a soma do arrasto de atrito com o arrasto de pressdo, este termo é
comumente utilizado quando se trata do escoamento em duas dimensdes, ou seja, representa o
termo empregado quando se realiza a anélise de um aerof6lio.

Arrasto de interferéncia: representa um arrasto de pressdo que € causado pela
interacdo do campo dos escoamentos ao redor de cada componente da aeronave. Em geral o
arrasto total da combinacdo asa-fuselagem € maior que a soma individual do arrasto gerado
pela asa e pela fuselagem isoladamente.

Arrasto induzido: € o arrasto dependente da geracdo de sustentagdo, é caracterizado
por um arrasto de pressdo causado pelo escoamento induzido “downwash” que é associado
aos vortices criados nas pontas de uma asa de envergadura finita.

Arrasto parasita: representa o arrasto total do avido menos o arrasto induzido, ou
seja, € a parcela de arrasto que ndo estd associada diretamente com a geracao de sustentacio.
Este é o termo utilizado para descrever o arrasto de perfil para um avido completo, isto é,
representa a parcela do arrasto total associada com o atrito viscoso e o arrasto de pressiao
provenientes da separagcdo do escoamento ao redor de toda a superficie do avido.

2.6.1 — Arrasto induzido

Para uma asa de dimensdes finitas, o coeficiente de arrasto total em regime de
escoamento subsOnico € obtido através da soma do coeficiente de arrasto do perfil com o
coeficiente de arrasto induzido gerado pelos vértices de ponta de asa.

O arrasto induzido é caracterizado como um arrasto de pressdo e é gerado pelos
vortices de ponta de asa que produzem um campo de escoamento perturbado sobre a asa e
interferem na distribuicdo de pressdo sobre a superficie da mesma ocasionando em uma
componente extra de arrasto com relagdo ao perfil aerodindmico. A Figura 2.45 mostra os
vortices gerados na ponta da asa de uma aeronave.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



91

Figura 2.45 — Exemplo de vortices gerados na ponta da asas.

Matematicamente para uma asa com alongamento (AR>4), a teoria da linha
sustentadora de Prandtl mostra que o coeficiente de arrasto induzido € definido a partir da
Equacio (2.48) apresentada a seguir.

C2
Cc, =—*5t— 2.48
P e AR ( )

Analisando-se a Equacgdo (2.48), € possivel observar a relacdo existente entre o
coeficiente de arrasto induzido e o coeficiente de sustentacdo (onde Cp; € uma fun¢ido que
varia com C;?). Esta relacdo € associada com a elevada pressdo existente no intradorso da asa
e a menor pressdo existente no extradorso, que € responsavel pela geracdo dos vortices de
ponta de asa no qual o escoamento contorna a ponta da asa do intradorso para o extradorso. A
diferenca de pressdo € o mesmo mecanismo que € responsdvel pela criacdo da forca de
sustentacdo, portanto conclui-se que o arrasto induzido estd intimamente relacionado com a
geracdo de sustentacdo da asa, ou seja, representa o “preco que deve ser pago” para produzir a
forca de sustentac@o necessdria ao voo da aeronave.

O coeficiente de arrasto total da asa € obtido a partir da soma do coeficiente de arrasto
do perfil com o coeficiente de arrasto induzido como mostra Equagao (2.49).

C,=c, +C, (2.49)

2.6.1.1 - Técnicas utilizadas para a reducao do arrasto induzido

A partir da andlise da Equacdo (2.48), pode-se observar que para um determinado
valor do coeficiente de sustentacdo e alongamento da asa, o coeficiente de arrasto induzido
pode ser reduzido a partir da aproximacao do fator de eficiéncia de envergadura para a
unidade, ou seja (¢ = 1). O valor de (e) sempre é um nimero menor do que 1, a ndo ser para
uma asa com forma geométrica eliptica (asa ideal e = 1).

Na Equacéo (2.27) nota-se que o valor de (e) depende do fator de arrasto induzido J,
analisando-se a Figura 2.30, nota-se que o valor de Jé geralmente da ordem de 0,05 ou menor
para a maioria das asas, isto significa dizer que o valor de (e) estard variando entre 0,95 e 1,0.
Dessa forma, pode-se concluir que o primeiro ponto ou técnica que pode ser utilizada para a
reducdo do arrasto induzido € aplicar o projeto de uma asa de forma eliptica ou muito préxima
dela. Porém, como visto anteriormente, embora a asa eliptica seja ideal, seu processo
construtivo € dificil e o custo de producdo também € alto.
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Uma segunda variavel que modifica consideravelmente a Equagdo (2.48) é a variagdo
do alongamento da asa, onde pode-se notar que um aumento do alongamento é benéfico para
a reducdo do arrasto induzido. A Figura 2.46 mostra os vortices de ponta de asa responsaveis
pelo arrasto induzido para uma aeronave com baixo alongamento e para uma aeronave com
alto alongamento de asa.

Baixo alongamento Alto alongamento

Figura 2.46 — variagdo do arrasto induzido devido a influéncia do alongamento da asa.

E importante observar que um aumento do alongamento representa um fator
predominante para a reducdo do arrasto induzido, e, dessa forma, se durante as fases de
projeto de um avido fossem levados em consideracdo apenas os efeitos aerodindmicos, toda
aeronave operando em regime subsénico deveria possuir asas com alongamento
extremamente grandes como forma de se reduzir muito o arrasto induzido. Como ndo existe
apenas ganho na natureza, aumentar em demasia o arrasto induzido traz problemas estruturais
na aeronave, principalmente relacionados ao momento fletor na raiz da asa e ao peso
estrutural da mesma, e, dessa forma, existe uma relacdo de compromisso a ser fixada entre a
aerodindmica e a resisténcia estrutural da aeronave.

Exemplo 2.14 — Efeito do aumento do alongamento no arrasto induzido.
Considere duas aeronaves com asas retangulares e mesma drea em planta como mostra
a figura a seguir.

k: b = 5 ba=1,5 =
—  —

Avido 1 Avifio 2
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Sabendo-se que ambas as aeronaves se encontram em uma situacdo de voo na qual o
coeficiente de sustentacdo € o mesmo e que a aeronave 2 possui uma envergadura b, = 1,5 by,
determine a relacdo entre os alongamentos das aeronaves 2 e 1 e calcule a porcentagem de
reducdo do arrasto induzido da aeronave 2 em relagdo a aeronave 1.

Solugio:
O alongamento de cada asa pode ser calculado a partir da Equacdo (2.16).
2

b
AR =—,e
S

_(15b)* 2,25
S S

AR,

Assim, verifica-se que:

b’
AR, 5§
AR, 225.b’°

S
AR, 505

1

Pode-se observar que um aumento de envergadura para uma mesma drea de asa
proporciona também um aumento no alongamento proporcional ao quadrado da envergadura
da asa.

O coeficiente de arraso induzido para cada uma das aeronaves pode ser escrito da
seguinte forma:

C - :—Lye
U xee - AR,

— CL2
T-e,(225-AR))

CDiZ

Assim pode-se escrever que:
2

CL
C,, 7€, (2,25 AR))
CDil CL2
e - AR,
Cpn c,’ ZT-e - AR,

Cpi 7T-e,-(225-AR)  C,’
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a

Son o 1 g 4aa
5

Dil ’

Considerando-se e; = e,, pode-se perceber que um aumento do alongamento em 1,5
vezes contribui para uma reducio do arrasto induzido em um fator proporcional ao quadrado
da variagdo do alongamento, ou seja, no exemplo apresentado a redug@o do arrasto induzido
para a aeronave 2 € claramente notada em relacdo a aeronave 1 e corresponde a 55,6%.

2.6.1.2 - Efeito solo

O efeito solo representa um fendmeno que resulta em uma altera¢do do arrasto quando
a aeronave realiza um voo proximo ao solo. Este efeito é provocado por uma redugido do
escoamento induzido “downwash” nas proximidades do solo. Como comentado, o
escoamento induzido é provocado pela geracdo dos vortices de ponta de asa que possuem uma
magnitude elevada em altos dngulos de ataque. Também € importante lembrar que altos
angulos de ataque est@o associados com baixas velocidades de voo a frente. Nas operacdes de
pousos e decolagens a aeronave geralmente opera com baixa velocidade e elevado angulo de
ataque, e, dessa forma, a vorticidade aumenta na ponta da asa e conseqiientemente o
escoamento induzido também aumenta, mas com avido voando nas proximidades do solo,
cria-se uma barreira que destrdi a acdo dos vortices, e dessa forma, na presenca do solo uma
parcela do vértice é eliminada fazendo com que ocorra uma redugdo do escoamento induzido
e conseqiientemente uma redugdo do arrasto induzido, permitindo que nas proximidades do
solo a aeronave possa voar com a necessidade de uma menor tracao.

A Figura 2.47 mostra os efeitos da proximidade do solo em relagcdo a uma aeronave.

Sistema de wortices na proximidade do solo

)
)

';::{f\ (O]
L\ ¢

)

—
S

Bloqueio de vortices na presenca do solo

Figura 2.47 — Aeronave sob o efeito solo.
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O efeito solo geralmente se faz presente a uma altura inferior a uma envergadura da
asa, ou seja, acima dessa altura a aeronave ndo sente a presenca do solo. A uma altura de 30%
da envergadura em relacdo ao solo pode-se conseguir uma reducdo de até 20% no arrasto
induzido e a uma altura em relacdo ao solo de 10% da envergadura da asa consegue-se até
50% de reducgdo do arrasto induzido. Assim, percebe-se que quanto mais préxima do solo a
asa estiver, mais significativa é a presenca do efeito solo, uma considerdvel diferenca na
presenga o efeito solo pode ser sentida quando da escolha entre uma asa alta e uma asa baixa.

O efeito solo ¢ uma importante quantidade que pode ser aproveitada para conseguir
uma decolagem com menor comprimento de pista, pois em sua presenga a aeronave terd a
tendéncia de decolar com uma certa antecipacao, pois com a reducdo do escoamento induzido
a asa possuird um maior angulo de ataque fazendo com que mais sustentacio seja gerada e um
menor arrasto seja obtido durante a corrida de decolagem.

Uma expressdo que prediz o fator de efeito solo ¢ € proposta por McCormick [2.2] e
pode ser calculada pela solugao da Equagao (2.50).

2
. (16 - h/b) (2.50)
1+(16- h/b)*

Nesta equacgdo, o fator ¢ ¢ um nimero menor ou igual 1, & representa a altura da asa
em relagdo ao solo e b representa a envergadura da asa. Pode-se perceber que quando i = b, o
fator de efeito solo ¢ serd bem préximo de 1, e para qualquer outro valor & < b o fator de
efeito solo serd um ndmero menor que 1, ou seja, uma quantidade que representa a
porcentagem de redugfo do arrasto induzido pela presenga do solo.

Portanto, na presenca do efeito solo, o coeficiente de arrasto induzido para uma
aeronave pode ser calculado a partir da Equagdo (2.51).

2

CL

C.o=¢—L
b =9 e, AR

(2.51)

onde ¢, representa o fator de efici€éncia de Oswald e serd discutido com mais detalhes quando
da determinacdo da polar de arrasto da aeronave.

E importante ressaltar que esta equacio somente deve ser utilizada para a
determinagdo das caracteristicas de decolagem e pouso da aeronave quando o efeito solo se
faz presente, para o voo em altitude, o fator de efeito solo € igual a 1 e dessa forma, néo altera
em nada a determinagdo do arrasto induzido.

Exemplo 2.15 — Determinacio da influéncia do efeito solo no arrasto induzido.

Determine o fator de efeito solo e o respectivo coeficiente de arrasto induzido para
uma asa de envergadura 2,5m com alongamento 7,15 e que durante a corrida de decolagem
estd fixada em um angulo de incidéncia que proporcione um Cg, = 0,7. Considere eg = 0,75 ¢
uma altura da asa em relac@o ao solo de 0,35m.

Solugdo:
O fator de efeito solo € obtido pela solu¢do da Equacao (2.50).

4e (16 - h/b)*
" 1+(16 - h/b)>
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4o (16-0,35/2,5)
1+(16-0,35/2,5)*

$=0,833

O respectivo coeficiente de arrasto induzido para essa situagcdo é calculado pela Equagédo
(2.51).

2

C
C. =¢ ——L
o =9 e, AR
2
CDi=0,833~L
7-0,75-7,15
C,, =0,0242

Para a situag@o apresentada o efeito solo estd contribuindo com uma redugdo de 16,7% no
coeficiente de arrasto induzido da aeronave.

2.6.2 — Arrasto Parasita

O arrasto parasita de uma aeronave pode ser estimado através do célculo individual da
forca de arrasto parasita em cada componente da aeronave. E importante citar que em regides
onde o arrasto de interferéncia se faz presente, este deve ser utilizado como estimativa
individual dos componentes da aeronave que se encontram sob o efeito da interferéncia.

Considerando que Cp, e S, representam respectivamente o coeficiente de arrasto
parasita e a drea de referéncia para o n-ésimo componente da aeronave, entdo uma expressao
que pode ser utilizada para o cdlculo do arrasto parasita de uma aeronave pode ser
representada por,

.p.vz.cm.sl+%-p.v2.cm-SZ+ ............. +%-p-v2-CDn-S (2.52)

PV (Cpy S, +Chy oSy F e, +Cp, - S,) (2.52a)

N | =

Na Equacio (2.52), é importante se observar que os coeficientes de arrasto de cada
componente ndo podem ser diretamente somados, pois cada uma possui uma area de
referéncia diferente, assim, a forma correta de se realizar o calculo € através da soma dos
produtos Cp,S,. Esse produto é denominado na literatura aerondutica com “drea equivalente
de placa plana” e representado na notagao pela letra f.

Considerando que o termo 1/2 pvz representa a pressdo dindmica g, a Equacgio (2.52a)
pode ser reescrita da seguinte forma,

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues


campo
Realce


97

D
20— (Cpy Sy +Cy Sy o +Cp - S)) (2.53)
q

Como o produto Cp,S, representa a “drea equivalente de placa plana” f, é obvio e
intuitivo que o quociente D/q também representa f, portanto a Equagdo (2.53) pode ser
expressa do seguinte modo,

D
= f=(Cpy S, +Cpy Sy e, +Cp, - S,) (2.53a)
q
ou,
f=>c, S, =Y f (2.53b)

Essa notagdo indica que as dreas equivalentes de placa plana sdo somadas para suas n-
ésimas componentes desde n = 1 até n = m, onde m representa o numero total de
componentes.

Geralmente os componentes que devem ser somados em uma aeronave destinada a
participar da competicdo SAE AeroDesign sdo:

a) Asa;

b) Fuselagem;

¢) Componente horizontal da cauda (profundor);
d) Componente vertical da cauda (leme);

e) Trem de pouso principal;

f) Trem de pouso do nariz;

g) Rodas;

H) Interferéncia Asa-Fuselagem

I) Lincagem *;

J) Motor *.

* Segundo McCormick [2.2], esses componentes devem ser estimados através de
experimentos. Os componentes de lincagem e motor geralmente acrescem cerca de 20% no
total encontrado.

Normalmente existem muitas incertezas ao se tentar estimar com exatiddo o
coeficiente de arrasto parasita de uma aeronave a partir do modelo apresentado. Essas
incertezas ocorrem devido principalmente as componentes da aeronave que se encontram sob
o efeito de arrasto de interferéncia além das irregularidades das superficies que dificultam
muito o processo de cédlculo. Em face dessas dificuldades, muitas vezes a melhor maneira de
se estimar o arrasto parasita é a partir do conhecimento prévio dos coeficientes de arrasto
parasita dos componentes de aeronaves jd existentes € que possuem uma aparéncia similar a
da aeronave que se encontra em fase de projeto.

Dessa forma, um modo mais simples e eficaz de se estimar o coeficiente de arrasto
parasita é através da drea molhada da aeronave S,,.; € do coeficiente de atrito equivalente Cp,
e, assim, a Equacao (2.52a) pode ser expressa do seguinte modo,

.C, (2.54)

wet

1
Dy=—pv’:S
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ou,
D,=¢q-S,, Cr (2.54a)

Nesta equag@o, a drea molhada da aeronave pode ser calculada pela integral de toda a
drea que compde a superficie da aeronave e que estd imersa no escoamento.

O valor do Cr depende diretamente do nimero de Reynolds e da corda média
aerodindmica. Para uma placa plana submetida a um escoamento laminar incompressivel a
teoria prediz que o coeficiente Cr pode ser calculado da seguinte forma.

1,328

TR

Para o caso da mesma placa plana submetida a um escoamento turbulento, o valor de
Cr pode ser obtido pela seguinte equacao,

C, (2.55)

0,42

S - 2.56
In>(0,056R, ) (250

F

Segundo Anderson [2.1], a Equagdo (2.56) fornece um resultado com uma acuracidade
da ordem de +4% para uma faixa de nimeros de Reynolds variando entre 10°e 10°.

Um ponto importante relacionado as Equagdes (2.55) e (2.56) € saber quando aplica-
las. A Equacdo (2.55) somente ¢ vélida para um escoamento completamente laminar e a
Equacido (2.56) vdlida para um escoamento completamente turbulento, porém para a maioria
das aeronaves convencionais em regime de voo subsdnico, o escoamento inicia laminar
préximo ao bordo de ataque da asa, mas para elevados nimeros de Reynolds normalmente
encontrados em voo, a extensdo do fluxo laminar geralmente é muito pequena e a transicao
ocorre muito proxima ao bordo de ataque.

A aplicacdo de qualquer uma das duas equacdes citadas estd sujeita a erros, pois o
resultado obtido € para uma placa plana e ndo para um perfil aerodindmico. Baseado em
aeronaves existentes, Raymer [2.4] sugere a seguinte tabela para os valores de Cr.

Tabela 2.6 — Coeficiente de atrito de superficie.

Aeronave Cr (subsonico)
Transporte civil 0,0030
Cargueiro militar 0,0035
Aeronave leve - monomotor 0,0055
Aeronave leve - bimotor 0,0045
Aeronave anfibio 0,0065

A partir das consideragdes feitas, e sabendo-se que,

Zo-¢ (2.57)
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A Equacdo (2.54a) pode ser expressa da seguinte forma,
f = Swet : CF (2.58)

Portanto, com a definicdo matematica de f, a forca de arrasto parasita da aeronave em
relacdo a area molhada pode ser calculada da seguinte forma,

D,=q-f (2.59)

Neste ponto € importante citar que a conotacdo “drea equivalente de placa plana”
representa a area de referéncia de um modelo ficticio que possui a mesma forca de arrasto do
modelo em estudo. Desse modo, se o modelo em estudo passa a ter a drea da asa como
referéncia, o coeficiente de arrasto parasita da aeronave pode ser determinado a partir da forca
de arrasto parasita da asa.

DO:%-p.vz-S-CDO (2.60)
D,=q-S-Cp, (2.602)
D
Cpy=—2 (2.60b)
q-S

c, =47 2.61)
q-S
ou ainda,
S -C
Cpo =T 2w 1 (2.61a)
q-S
que resulta em,
SW@[
Cpo = S -Cp (2.61b)

A Equacg@o (2.87) permite estimar de forma rdpida o coeficiente de arrasto parasita de
uma aeronave para uma condi¢io de voo de velocidade de cruzeiro. Como citado
anteriormente, certas incertezas estdo presentes no modelo apresentado, pois 0 mesmo é
baseado em métodos empiricos e em dados histdricos de aeronaves existentes.

Exemplo 2.16 — Determinacao do coeficiente de arrasto parasita de uma aeronave.

Estime o coeficiente de arrasto parasita em condi¢des de atmosfera padrdo ao nivel do
mar para uma aeronave cuja drea de asa € 0,9m? e a drea molhada total é igual a 5,4m?2
Considere uma corda média aerodinadmica de 0,35m e uma velocidade de 18m/s.
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Dados: p=1,225kg/m3, i = 1,7894x107 kg/ms.

Solugio:

O célculo do niimero de Reynolds pode ser realizado a partir da aplicacdo da Equacdo (2.2),
assim, tem-se que:

R = p-v-c
U
1,225-18-0,35
R, ="~ =
1,7894-107°
R,=4312-10°

O coeficiente de arrasto parasita da aeronave pode ser calculado a partir da Equacio
(2.61b).

SW’B[
Cpo = S -Cp

Para a solucdo desta equacdo é necessdrio se determinar o coeficiente de atrito
equivalente Cp, que depende diretamente do ndmero de Reynolds. Considerando um
escoamento totalmente laminar sobre a aeronave, o valor de Cr pode ser determinado pela
aplicacdo da Equacdo (2.55).

c, = 1328
V Ré’

c - 1328
J4312-10°

C, =0,00202

Portanto, o valor de Cp é dado por.

54
C, =22 .0,00202
DO O 9

B

C,, =0,01212 (Resultado para escoamento laminar)

Considerando um escoamento totalmente turbulento sobre a aeronave, o valor de Cr
pode ser determinado pela aplicacdo da Equacao (2.56).
0,42

~ In*(0,056-R,)

F

~ 0,42
In*(0,056-4,312-10°)

F
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C. =0,00412

Portanto, o valor de Cpg é dado por.

5.4
C,, ==>=-0,00412
DO 09

’

C,, =0,02472 (Resultado para escoamento turbulento)

Vale ressaltar que os resultados encontrados foram obtidos com a utilizacdo das Equacdes
(2.55) e (2.56), portanto um certo erro pode estar contido nesses resultados, pois as referidas
equacdes sdo resultados obtidos para o estudo de uma placa plana.

Considerando-se o valor de Cr retirado da Tabela 2.6, tem-se que para uma aeronave leve
monomotora o valor de Cr é 0,0055, e assim, o coeficiente de arrasto parasita da aeronave
serd:

5.4
C,, =>=-0,0055
DO 0 9

>

C,, =0,033 (Resultado obtido seguindo as citagdes de Raymer)

2.7 — Aerodinimica da empenagem

O dimensionamento dos componentes da empenagem de um avido representa um dos
aspectos mais empiricos € menos preciso de todo o projeto. Como citado no Capitulo 1 do
presente livro, a fung@o primdria da superficie horizontal da cauda é prover a estabilidade
longitudinal e o profundor atua como forma de se garantir o controle longitudinal e a
trimagem da aeronave. Ja a superficie vertical possui a finalidade de garantir a estabilidade
direcional sendo que o leme de direcdo atua com a finalidade de prover o controle direcional
da aeronave.

Dessa forma, durante a fase preliminar do projeto de uma nova aeronave, as
dimensdes das superficies horizontal e vertical da empenagem devem ser suficientes para se
garantir a estabilidade e o controle da aeronave.

O processo para a realizacdo desse dimensionamento € fundamentado em dados
histéricos e empiricos onde duas quantidades adimensionais importantes denominadas de
volume de cauda horizontal e volume de cauda vertical sdo utilizadas para se estimar as
dimensdes minimas das superficies de cauda. Essas quantidades adimensionais sdo definidas a
partir das Equagdes (2.62) e (2.63).

LS

Vir =% (2.62)
L, -S

Vi = W}? ‘ SVT (2.63)

Nessas equacdes, [yr representa a distancia entre o CG do avido e o centro
aerodindmico da superficie horizontal da empenagem, /yy € a distncia entre o0 CG do avido e
o centro aerodinamico da superficie vertical da empenagem, Syr € a drea necessdria para a
superficie horizontal da empenagem, Sy a 4rea necessdria para a superficie vertical da
empenagem, ¢ representa a corda média aerodindmica da asa, b € a envergadura da asae S a
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drea da asa. Baseado em dados histéricos e empiricos de avides monomotores existentes, 0s
valores dos volumes de cauda estdo compreendidos na seguinte faixa:

0,35<Vur<0,5
0,04 < Vyr < 0,06

As Equacdes (2.62) e (2.63) possuem como finalidade principal o cdlculo das areas
necessdrias das superficies horizontal e vertical da empenagem como forma de se garantir a
estabilidade e o controle da aeronave, assim, para a solu¢do dessas equagdes se faz necessario
o conhecimento prévio da corda média aerodindmica, da drea da asa e da envergadura da
mesma. Os valores de lyr, lyr, Vur € Vyr s@o adotados de acordo com a experiéncia do
projetista e as necessidades do projeto em questio. E importante observar que maiores valores
de Iyr e lyr proporcionam menores valores de dreas para as superficies horizontal e vertical da
empenagem. De maneira inversa, maiores valores de Vg e Vyr proporcionam maiores valores
de 4rea necessdria. Portanto, a experiéncia do projetista é essencial para se definir os melhores
valores a serem adotados para a solucdo das Equacdes (2.62) e (2.63).

As principais configuracdes de empenagem geralmente utilizadas nas aeronaves sdo
denominadas como convencional, cauda em T, cauda em V, cauda dupla e cruciforme e estdo
representadas a seguir nas Figuras 2.48 e 2.49.

convencional caudaem T cauda em V cruciforme
Figura 2.48 — Principais tipos de empenagens.

Biablieor | PR J
e vertical

Estabilizador
horizontal

profundor

profundor

Convencional Cauda dupla

Estabilizador
vertical

Caudaem T Caudaem V

Figura 2.49 — Ilustracdo dos principais tipos de empenagens.
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7z

A configuracdo convencional geralmente € a utilizada em praticamente 70% dos
avides, este modelo é favorecido pelo seu menor peso estrutural quando comparada as outras
configuragdes citadas e também possui boas qualidades para se garantir a estabilidade e o
controle da aeronave. A cauda em T possui uma estrutura mais pesada e a superficie vertical
deve possuir uma estrutura mais rigida para suportar as cargas aerodindmicas e o peso da
superficie horizontal. Uma caracteristica importante da configura¢do em T € que a superficie
horizontal atua como um “end plate” na extremidade da superficie vertical resultando em um
menor arrasto induzido. A configura¢do em V geralmente pode ser utilizada na intengdo de se
reduzir a drea molhada da empenagem além de propiciar um menor arrasto de interferéncia,
porém sua maior penalidade é com relacdo a complexidade dos controles uma vez que leme e
profundor devem trabalhar em conjunto como forma de se manobrar a aeronave. A cauda
dupla normalmente € utilizada como forma de se posicionar o estabilizador vertical fora da
esteira de vortices principalmente em elevados angulos de ataque e a configuragdo cruciforme
representa basicamente uma situacdo intermedidria entre a cauda convencional e a cauda em
T.

Uma vez que as utilizagdes das superficies vertical e horizontal da empenagem devem
fornecer meios para se garantir a estabilidade e o controle da aeronave, as forgas
aerodindmicas atuantes nesses componentes geralmente sdo bem menores que as atuantes na
asa da aeronave além de mudarem de direcdo constantemente durante o voo, isto implica na
utilizacdo de perfis simétricos como forma de se garantir que em qualquer sentido de
movimento dessas superficies a forca aerodindmica gerada seja equivalente.

A Tabela 2.6 apresentada a seguir mostra os perfis aerodindmicos simétricos mais
utilizados para a construcdo das empenagens de uma aeronave destinada a participar da
competicdo SAE AeroDesign.

Tabela 2.7 — Perfis simétricos para utilizagdo em empenagens.

< S, e

NACA 0012 NACA 0009
Eppler 168 Eppler 169

Muitos outros modelos de perfis simétricos podem ser encontrados na literatura e no
banco de perfis NASG, aqui estio apresentados apenas os que geralmente sio utilizados. E
importante citar que do mesmo modo que se realiza uma andlise para os perfis arqueados
através das suas curvas caracteristicas o mesmo deve ser feito para os perfis simétricos
utilizados na empenagem, pois os parametros aerodinidmicos desses perfis s@o de grande
importancia para uma andlise detalhada de estabilidade e controle da aeronave como serd
discutido posteriormente em um capitulo destinado a estabilidade da aeronave.

Uma vez selecionado o perfil e calculada qual a drea necessdria para cada uma das
superficies da empenagem, a forma geométrica adotada pode ser fruto da criacdo e
imaginacdo do projetista, normalmente a superficie horizontal assume uma forma geométrica
retangular, eliptica ou trapezoidal e a superficie vertical em 99% dos casos assume uma forma
trapezoidal.
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Outro ponto importante com relacdo a superficie horizontal da empenagem ¢é
relacionado ao seu alongamento, pois esta superficie pode ser considerada uma asa de baixo
alongamento, e, portanto, uma asa de menor eficiéncia. Assim, se o alongamento da superficie
horizontal for menor que o alongamento da asa da aeronave, quando ocorrer um estol na asa a
superficie horizontal da empenagem ainda possui controle sobre a aeronave, pois o seu estol
ocorre para um angulo de ataque maior que o da asa.

Exemplo 2.17 — Calculo de area das superficies de cauda.

Uma nova aeronave destinada a participar da competicio SAE-AeroDesign possui
uma envergadura de 2,2 m, drea de asa S = 0,85 m? e uma corda média aerodindmica ¢ = 0,31
m, sabendo-se que os comprimento /gy e [y sdo respectivamente iguais a 1,2 m e 1,1 m,
determine a minima 4rea necessdria para as superficies horizontal e vertical da empenagem
considerando os seguintes volumes de cauda Vyr = 0,5 e Vyy = 0,05. Mostre também um
desenho representado uma possivel forma geométrica para essas superficies considerando
uma geometria retangular para a superficie horizontal e uma geometria trapezoidal para a
superficie vertical.

Solugio:
Cilculo da drea da superficie horizontal:
s, :VHTZ-E-S

HT

0,5-0,31-0,85
Sm=T

S . =0,109m?

Célculo da drea da superficie vertical:

V. b-S
Syr = VTl
vr
g = 0,05-2,2-0,85
HT 11
Sy =0,085m?

A configuracdo geométrica da superficie horizontal serd determinada considerando uma
envergadura byr = 0,6 m, dessa forma a corda € dada por:

Sur =byr - Cyp
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0,109
Cur = 0.6
cyr =0,181m

A representagdo geométrica da superficie horizontal é:

bj—j]'z O,ﬁ m

CHT= 0.]8] m

A configuracio geométrica da superficie vertical serd determinada considerando uma
envergadura byr = 0,4 m e uma relacao de afilamento de 0,5, dessa forma a corda na raiz é
dada por:

(Crvr T Cor) by

Sur = 2
_ (chT +(0,5- Covr ) bVT
SHT - 5
LS-c,,, -b
Sur = ;T =
2-8
CrVT = -
1,5 by,
. 20085
“1L5-04
¢,y =0,283m

A corda na ponta é dada por:

Cor =0,5:¢,p

¢ =0,5-0,283

cyr =0,1415m

A representagdo geométrica da superficie vertical é:
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cor=0.1415m

h!'lr =04m

| cir=0283m |

2.8 — Polar de arrasto da aeronave

Nesta secdo serd apresentada a aerodinamica completa da aeronave através do estudo
da curva polar de arrasto. Basicamente toda a relag@o existente entre a forca de sustentagdo e a
forca de arrasto, bem como importantes detalhes sobre o desempenho da aeronave podem ser
obtidos a partir da leitura direta da curva polar de arrasto. Questdes fundamentais como o que
€ uma polar de arrasto? e, Qual sua importancia? Serdo discutidas em detalhes a seguir.

Uma obtengdo precisa da curva que define a polar de arrasto de uma aeronave é
essencial para um 6timo projeto. Durante as fases iniciais do projeto de uma nova aeronave,
muitas vezes existe a necessidade da realizacdo de uma série de iteracdes e refinamentos até
se chegar a uma equacgao ideal que define a polar de arrasto para o propdsito do projeto em
questao.

2.8.1 — O que é uma polar de arrasto e como ela pode ser obtida?

A polar de arrasto representa uma curva que mostra a relacdo entre o coeficiente de
arrasto e o coeficiente de sustentacdo de uma aeronave completa. Essa relacdo é expressa
através de uma equacdo que pode ser representada por um grafico denominado polar de
arrasto.

Para todo corpo com forma aerodindmica em movimento através do ar existe uma
relacdo entre o coeficiente de sustentacdo (Cr) e o coeficiente de arrasto (Cp) que pode ser
expressa por uma equagdo ou entdo representada por um grifico. Tanto a equagdo como o
grafico que representam a relacao entre (Cy) e (Cp) sao chamados de polar de arrasto.

A polar de arrasto mostra toda a informagao aerodinamica necessdria para uma anélise
de desempenho da aeronave. A equagdo que define a polar de arrasto de uma aeronave pode
ser obtida a partir da forca de arrasto total gerada na mesma. O arrasto total € obtido a partir
da soma do arrasto parasita com o arrasto de onda e com o arrasto devido a geracdo de
sustentacdo na aeronave, assim, a equacdo que define o arrasto total de uma aeronave na
forma de coeficientes aerodindmicos pode ser escrita da seguinte forma.

c,=C,,+C,, +C,,. (2.64)

Na presente equagdo, o termo referente ao arrasto de onda pode ser desprezado durante
os calculos do projeto de uma aeronave destinada a participar da competicio SAE-
AeroDesign, uma vez que esta parcela de arrasto somente se faz presente em velocidades
transdnicas ou supersdnicas, 0 que ndo acontece em aeronaves que participam do AeroDesign
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que normalmente realizam voos em uma faixa de velocidades entre 10 m/s e 30 m/s. Dessa
forma, a Equacdo (2.64) pode ser reescrita da seguinte forma.

C 2
Cp=Cpy+—L1— 2.65
P mee, AR (2:69)

O primeiro termo do lado direito da Equacdo (2.65) representa o arrasto parasita da
aeronave e o segundo representa o arrasto devido a producdo de sustentacdo. De forma a
simplificar a presente equacdo, o arrasto de sustentacdo pode ser escrito na forma de um
coeficiente de proporcionalidade como mostra a Equacgao (2.66).

C,=C,,+K-C,° (2.66)
O coeficiente de proporcionalidade K é calculado por.

K - (2.67)
T-e, AR

Sendo ey denominado fator de eficiéncia de Oswald. Segundo Anderson [2.1], o
coeficiente de Oswald representa cerca de 75% do fator de eficiéncia de envergadura e,
podendo ser obtido da seguinte forma.

e, =0,75-¢ (2.68)

Geralmente para uma aeronave completa, ep ¢ um nimero que se encontra entre 0,6 e
0,8, isto ocorre devido aos efeitos de interferéncia entre a asa e a fuselagem, bem como
devido aos efeitos da contribuicio da cauda e outros componentes do avido.

A Equacido (2.66) representa a polar de arrasto de uma aeronave, e, nesta equagdo, Cp
representa o coeficiente total de arrasto da aeronave, Cpy representa o coeficiente de arrasto
parasita e o termo KC;? representa o arrasto oriundo da produgdo de sustenta¢do na aeronave.

Um gréfico genérico da polar de arrasto de uma aeronave € apresentado na Figura
2.50.

1

Cp = CotKCy?

Ch
Figura 2.50 — Curva genérica da polar de arrasto de uma aeronave.
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A curva apresentada na Figura 2.50 assume essa forma genérica para qualquer
aeronave em regime de voo subsonico. A origem desta forma pode ser facilmente visualizada

a partir das forgas aerodindmicas que atuam em uma aeronave em voo como mostra a Figura
2.51.

Figura 2.51 — Forgas aerodinamicas atuantes durante o voo.

A partir da andlise da Figura 2.51, pode-se perceber que para um determinado angulo
de ataque ¢, a forca resultante aerodinidmica R forma um angulo @ em relacdo ao vento
relativo. Dessa forma, se R e 8 forem desenhados em uma escala conveniente num grafico, é
possivel se tracar a polar de arrasto de uma aeronave como um todo, pois é certo que para
cada angulo de ataque avaliado, um novo valor de R e um novo valor de € serdo obtidos. A
Figura 2.52 mostra o desenho da polar de arrasto para diversos valores de R e 6.

L #

Figura 2.52 — Representagdo da resultante aerodindmica na polar de arrasto.
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Portanto, a polar de arrasto nada mais é que a representacio da forca resultante
aerodindmica desenhada em coordenadas polares. E importante observar que cada ponto da
polar de arrasto corresponde a um angulo de ataque diferente, também € importante notar que
o gréafico apresentado na Figura 2.52 possui seus valores dados em relacdo as forcas
aerodindmicas de sustentacdo e arrasto, porém normalmente a curva polar de arrasto de uma
aeronave ¢ apresentada em termos dos coeficientes aerodindmicos Cp € C;. Em ambas as
situagdes, a curva obtida serd exatamente a mesma.

Para uma maior eficiéncia aerodindmica da aeronave, pode-se perceber que quanto
maior for o valor do dngulo 6, maior serd a relacdo obtida entre a forca de sustentacdo e a
forca de arrasto e conseqiientemente menor serd a parcela referente ao arrasto parasita,
fazendo dessa forma com que a curva polar se aproxime muito do eixo vertical. A situagio
ideal para o projeto aerodindmico seria um angulo € igual a 90°, pois dessa forma, todo o
arrasto seria eliminado da aeronave, porém isso é uma situagdo impossivel de se obter na
prética, e, portanto, uma maneira muito eficaz de se melhorar a polar de arrasto de uma
aeronave € tentar reduzir o quanto possivel o arrasto parasita e também o arrasto induzido da
aeronave.

Para toda polar de arrasto existe um ponto no qual a relacdo entre C;, e Cp assume 0
seu maximo valor, esse ponto € denominado na aerodindmica de ponto de projeto e
representado na nomenclatura por (L/D),;, ou eficiéncia maxima E,,;;.

E importante ressaltar que este ponto representa na aerodinimica da aeronave um
angulo de ataque no qual é possivel manter o voo da aeronave obtendo a maxima forca de
sustentacdo com a menor penalizacdo de arrasto acarretando em importantes caracteristicas de
desempenho da aeronave que serdo discutidas posteriormente em um capitulo a parte do
presente livro.

Como forma de se determinar o ponto de projeto de uma aeronave a partir da sua polar
de arrasto, a Figura 2.53 mostra a localizacdo desse ponto e as Equacgdes de (2.69) a (2.69i)
fornecem um subsidio matemdtico para a determinacdo do coeficiente de sustentagdo de
projeto denominado C;" com o qual é possivel se obter a mdxima eficiéncia aerodinimica da
aeronave.

s

e

0

-
=

Cp
Figura 2.53 — Determinacao da relacdo (L/D),x-

Pode-se observar na Figura 2.53 que o méximo valor de 8 e conseqiientemente a
maxima relagdo C;/Cp ocorera a partir de uma linha tangente a curva polar de arrasto partindo
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da origem do sistema de coordenadas (linha 0,2). Para qualquer outra posi¢do do grafico que
nio essa, a eficiéncia aerodinidmica da aeronave sera menor.

A partir de defini¢cdes fundamentais do célculo diferencial e integral, pode-se chegar a
uma equacdo que permite obter o coeficiente de sustentagdo de projeto, o correspondente
coeficiente de arrasto e a efici€éncia maxima da aeronave. Assim, a partir da andlise da Figura
2.53 observa-se que.

*

C
tggma'x = - = Ema’x (2‘69)
CD
Dai, pode-se escrever que.
1 C 1
=—£= (2.69a)
z g emoix C L E mdx
ou,
1 Cp+k-C,” 1
=—20 L= (2.69b)

13 g amdx C L ’ E mdx

Como forma de se obter o maximo valor de eficiéncia para a aeronave, a definicdo
fundamental do célculo diferencial e integral diz que a primeira derivada da fung@o deve ser
igual a zero (problemas de maximos e minimos), e, assim, o coeficiente de sustentacdo de
projeto C* pode ser obtido da seguinte forma.

%2
C,+K-C, d
c,’ dc,
Essa equagdo reduz o sistema a um tnico ponto no qual a tangente de @ assume o seu

maximo valor e conseqiientemente a eficiéncia aerodinamica da aeronave também sera
maxima, portanto, rearranjando os termos da equagdo tem-se que,

=0 (2.69¢)

*

¢, (Cpyrk-c, -4 =0 (2.69d)
dc,
*_l * d
Cc, Ch+K-C, ——=0 (2.69¢)
dc,
Derivando a equagdo tem-se que,
-C,, - CL*_Z +K=0 (2.691)

(2.69¢)
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K= (2.6%9h)

E assim, o coeficiente de sustentacdo que maximiza a eficiéncia aerodinidmica da
aeronave pode ser escrito da seguinte forma,

c, = (2.69i)

o correspondente coeficiente de arrasto dado por,
c, =C,,+K-C," (2.70)

e a eficiéncia aerodindmica méxima da aeronave calculada para o ponto de projeto € dada por,

E . = (2.71)

Durante a andlise realizada no presente livro se considerou que o arrasto parasita da
aeronave coincide com o minimo arrasto, ou seja, o vértice da pardbola coincide com o valor
de Cpp para uma condi¢do de Cp = 0. Porém essa situacdo € utilizada para aeronaves que
possuem asas com perfil simétrico, para o caso de asas arqueadas quando a aeronave se
encontra no angulo de ataque para sustentacio nula ¢7-¢, 0 arrasto parasita tende a ser maior
que o minimo arrasto da aeronave que geralmente neste caso ocorre para um angulo de ataque
maior que &-¢. Desse modo, a polar de arrasto caracteristica assume uma forma similar a
mostrada na Figura 2.54 e a Equagdo (2.72) é utilizada para o célculo da polar de arrasto da
aeronave.

.

(&%

L CI Jerinn » I

C Lomin ddreg

L
v

Cpy H Cp

Figura 2.54 — Polar de arrasto ndo simétrica.
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2
CD = CD min + K(CL - CL min drag ) (272)
Normalmente na pratica a diferenca entre os valores de Cpy € Cp,;; € muito pequena e
pode ser desprezada durante os cdalculos sem acarretar interferéncias importantes no

desempenho da aeronave.

Exemplo 2.18 — Tracado da polar de arrasto.

Uma nova aeronave destinada a participar da competicio SAE-AeroDesign possui as
seguintes caracteristicas:

Asa trapezoidal;

¢, =04 m;

c;=0,2 m;

S=0,75 m?

b=25m;

CLmtix = 2,0’

Cpo = 0,045.

Determine a equagdo da polar de arrasto, monte uma tabela e represente os resultados
no grafico da polar de arrasto. Calcule o coeficiente de sustentagdo de projeto e seu respectivo
coeficiente de arrasto e determine a eficiéncia maxima da aeronave.

Solugio:
O primeiro ponto que deve ser determinado é o alongamento da asa que pode ser
obtido a partir da solugcdo da Equagéo (2.16), assim:

2
AR = b-
S
2
R 25
0,75
AR =833

A relagdo de afilamento € calculada pela Equacdo (2.17),

A=
Cr
0,2
0.4

A=0.5

Conhecidos os valores do alongamento e da relacdo de afilamento € possivel se
determinar o fator de arrasto induzido e o fator de eficiéncia de envergadura a partir do
gréafico da Figura 2.30 e da Equacdo (2.27).

A andlise do grafico da Figura 2.30 mostra que o fator de arrasto induzido é 0= 0,018.
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0.2 0.4 0.6 123 1.0
Taper ratio ¢ fc,

Com a solu¢do da Equagdo (2.27), chega-se ao valor do fator de eficiéncia de
envergadura da asa.

1
e=——:
1+06
1
e=———
1+ 0,018
e=0,982

Pela solucdo da Equacdo (2.68), chega-se ao valor do coeficiente de Oswald para a
aeronave.

e=075-¢
e=0,75-0,982
e=0,736

Com a solugdo da Equagdo (2.67), determina-se o valor da constante de

proporcionalidade K.
1

T-e, AR

Kee L
7-0,736-8,33

K =0,05194

Portanto, a equacdo que define a polar de arrasto dessa aeronave pode ser escrita da
seguinte forma.
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C, =0,045+0,05194-C,°

Para o tracado do grifico € necessdrio inicialmente se montar uma tabela de dados
com o Cy variando de 0 até Cp,u4.. No problema proposto, a tabela serd montada considerando
um incremento de 0,2 nos valores do Cy, porém € importante citar que quanto maior 0 nimero
de pontos avaliados mais precisa serd a curva obtida.

Antes de se apresentar a tabela resultante da andlise, serd mostrado o cdlculo que foi
realizado para a obtencdo dos dois primeiros pontos da curva.

Para C; =0

C, =0,045+0,05194-0

C, =0,045

Para C;, = 0.2

C, =0,045+0,05194-0,2°

C, =0,047

Este procedimento deve ser repetido para cada ponto a ser avaliado durante a

construcdo do grifico. A tabela resultante da andlise € apresentada a seguir juntamente com o
respectivo grafico da polar de arrasto dessa aeronave.

C C

0L 5 014)1 z Polar de arrasto

0,2 0,047 =

0,4 0,053 2 1 *
0,6 0,064 -
0.8 0,078 . 1,5 /

1 0,097 °

1,2 0,120

14 0,147 057

1,6 0,178 0 b w

1,8 0,213 0,000 0,050 0,100 0,150 0,200 0,250 0,300
2 0,253 cD

O coeficiente de sustentacdo de projeto € obtido pelo calculo da Equagéo (2.691).

. C
A

c, = 0,045
0,05194
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C, =093

O correspondente coeficiente de arrasto €.
CD* =Cp +K- CL2

C, =0,045+0,05194-0,93

C,’ =0,089

E por fim a efici€éncia mdxima da aeronave € dada por.

Em(ix = CL*
C,
093
mdx 0,089
E,, =1044

Esse resultado indica que para esta condi¢do de voo, a aeronave é capaz de gerar 10,44
vezes mais sustentacdo do que arrasto.

Esta se¢do procurou mostrar de forma clara e objetiva como estimar a polar de arrasto
de uma aeronave, porém outros métodos podem ser encontrados na literatura aerondutica. E
importante citar que o modelo apresentado é valido apenas para escoamento subsonico e que
os resultados obtidos s@o muito satisfatdrios para o proposto do projeto AeroDesign.

2.9 — Consideracoes sobre a aerodinamica de biplanos

Reconhecidamente aeronaves do tipo biplano ndo sdo extensivamente utilizadas na
atualidade como eram no passado, porém existe uma grande quantidade dessas aeronaves que
ainda estdo em operacdo. Para o proposito da competicio SAE-AeroDesign, a configuracio
do tipo biplano tem se mostrado muito competente e geralmente aeronaves com essa
configuragdo véem conseguindo resultados muito expressivos durante as edi¢cdes passadas da
competicdo. Dessa forma, o presente capitulo ndo poderia deixar de realizar comentarios
importantes sobre a aerodinidmica desse tipo de aeronave, pois muitas equipes que se
organizam para participar da competicdo SAE-AeroDesign optam por esse tipo de
configuragdo.

Esta secdo apresenta as principais caracteristicas aerodindmicas pertinentes a
configuragdes de biplanos, bem como mostra algumas expressdes matemdticas que podem ser
utilizadas como forma de simplificacio de uma aeronave com essa configuragdo para um
monoplano equivalente, onde a partir do qual todas as caracteristicas aerodindmicas podem
ser obtidas. A Figura 2.55 mostra aeronaves com configuracdo biplano.
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Figura 2.55 — Configuragdo de biplanos.

2.9.1 - “gap” - Distancia vertical entre as asas

O “gap” representa a distincia vertical entre as asas de um biplano e deve ser medido
perpendicularmente ao eixo longitudinal da aeronave. O “gap” algumas vezes também §é
definido como a distincia que separa duas asas adjacentes de um multiplano. Geralmente o
“gap” de um biplano é representado pela relagdo gap/corda, ou seja, se esta relacdo é igual a
1, significa que a distancia vertical entre as duas asas € igual ao comprimento da corda
aerodinimica da asa.

Na pratica, a relacdo gap/corda € muito préoxima de 1. O principal fator a ser avaliado
para a determinacdo da relacdo gap/corda € a interferéncia do escoamento gerado em cada
uma das asas, ou seja, deve-se prever na andlise que a esteira do escoamento gerada na asa
superior ndo sofra interferéncia da esteira do escoamento gerada na asa inferior da aeronave,
portanto, as duas asas da aeronave devem estar tdo distantes quanto for possivel de forma a
minimizar os efeitos de interferéncia, mas por motivos estruturais, a0 mesmo tempo é
necessario que a asa superior esteja o mais proximo possivel da asa inferior, assim, existe uma
solugdo de compromisso entre a aerodindmica e a estrutura da aeronave como forma de se
obter uma boa relacdo “gap”/corda. A Figura 2.56 mostra o “gap” entre duas asas.

gap”

Figura 2.56 — representacdo do “gap”.
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2.9.2 — “Stagger”

O termo “Stagger” é definido como a diferenca de posi¢ao entre o bordo de ataque das
duas asas, ou seja, o “stagger” representa o quanto o bordo de ataque de uma asa estd
deslocado em relagcdo ao bordo de ataque da outra asa. O “stagger” geralmente € representado
pelo angulo de “stagger” expresso em graus como mostra a Figura 2.57.

%
G '

Angulo de “stagger”

Figura 2.57 — Representacdo do angulo de “stagger”.

O “stagger” € considerado positivo quando o bordo de ataque da asa superior estiver a
frente do bordo de ataque da asa inferior, e considerado negativo quando o bordo de ataque da
asa superior estiver posicionado atrds do bordo de ataque da asa inferior como pode ser
observado na Figura 2.58. As vantagens aerodinimicas do “stagger” geralmente sdo muito
pequenas, um biplano pode possuir dngulo de “stagger” simplesmente para facilitar a visdo do
piloto ou entdo para prover uma maior facilidade para se ter acesso a cabine de comandos ou
ao compartimento de carga.

Figura 2.58 — Representag@o do “stagger” positivo e negativo.

2.9.3 — Decalagem

O termo decalagem representa a diferenca entre os angulos de incidéncia das asas de
um biplano. A decalagem é considerada positiva quando o adngulo de incidéncia da asa
superior for maior que o angulo de incidéncia da asa inferior da aeronave.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



118

Geralmente o angulo de decalagem € muito pequeno e possui como finalidade
principal melhorar as caracteristicas de estol da aeronave, pois com uma decalagem positiva, a
asa superior da aeronave tenderd a estolar antes da asa inferior uma vez que seu angulo de
incidéncia € maior. Se os ailerons estiverem posicionados na asa inferior, estes ainda
possuirdo comando para recuperar a aeronave de uma possivel situacdo de estol, pois a asa
inferior ainda estard em condi¢cdes normais de voo. O angulo de decalagem normalmente € da
ordem de 1° ou 2°, a Figura 2.59 mostra um exemplo do dngulo de decalagem.

/—\v

e

.S
angulo de
decalagem positivo

|

Figura 2.59 — Representacdo do angulo de decalagem.

2.9.3 — Determinaciao de um monoplano equivalente

A formulagdo matematica para a determinagdo das caracteristicas aerodinadmicas de
um biplano geralmente envolve uma extensa série de cdlculos e aproximacdes que despedem
muitas horas de estudo e dedicac@o para a correta andlise desse tipo de aeronave. Como o
escopo deste livro ndo possui a finalidade de se avaliar em detalhes a aerodindmica de
biplanos, a formulagdo matematica apresentada ¢ um modelo simplificado proposto por Munk
[2.2] que permite converter o biplano em estudo em um monoplano equivalente que possua a
mesma forma em planta da asa com os mesmos valores de corda e proporcione 0 mesmo
desempenho final do biplano em questio.

Esta andlise é realizada a partir do cdlculo da envergadura do monoplano equivalente,
ou seja, as duas asas do biplano podem ser substituidas por uma tnica asa de um monoplano
desde que as caracteristicas esperadas para o desempenho da aeronave sejam mantidas. O
célculo da envergadura do monoplano equivalente pode ser realizado a partir da aplicacdo da
Equacao (2.73).

byy=k-b (2.73)
onde b representa a envergadura original das asas do biplano e o pardmetro k depende

diretamente do valor do “gap” e da envergadura original das asas do biplano como pode-se
observar na Equacio (2.74).
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k= (1,8 : %j +1 (2.74)

Como citado, o valor do “gap” deve ser proximo de uma corda como forma de se
evitar a interferéncia dos vortices, bem como propiciar um certo conforto durante o
dimensionamento estrutural dos elementos de ligacio entre as asas.

Uma vez determinado o valor da envergadura equivalente, o alongamento do
monoplano equivalente também pode ser determinado pela aplicacdo das Equagdes (2.75) e
(2.76).

b

AR,, = % (2.75)
b 2
0

AR,, = ; (2.76)
EQ

A Equagdo (2.75) é utilizada para o caso de uma asa retangular com o valor de corda
idéntico a corda do biplano original e a Equacdo (2.76) para uma asa ndo retangular com a
drea equivalente dessa asa calculada utilizando-se a envergadura equivalente obtida e os
respectivos valores de corda das asas do biplano.

Muitas vezes a impressao inicial que se tem é que o simples fato da existéncia de duas
asas na aeronave ird contribuir para gerar o dobro de for¢a de sustentag@o, porém isso néo é
verdade, pois uma série de interferéncias entre vortices, o aumento do arrasto e o aumento do
peso estrutural proporcionam um aumento efetivo bem menor do que o inicialmente esperado.
Dessa forma, a envergadura do monoplano equivalente indica que as duas asas do biplano
podem ser substituidas por uma tnica asa com esta envergadura como forma de propiciar o
mesmo desempenho para a aeronave, e a partir da determinagdo do alongamento do
monoplano equivalente todos os outros cdlculos da aerodindmica da aeronave podem ser
realizados de acordo com os modelos apresentados no decorrer do presente capitulo.

Exemplo 2.19 — Determinacao de um monoplano equivalente.

Considere uma aeronave do tipo biplano com asas que possuem a forma mostrada na
figura a seguir. Sabendo-se que o “gap” é G = 0,5m, determine a envergadura e o
alongamento de um monoplano equivalente que proporcione as mesmas caracteristicas de

desempenho.
:E:I =0,15m

Solugio:
O parametro k pode ser determinado pela solugdo da Equagdo (2.74) considerando G = 0,5m e
b=23m.
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k= (1,&9)“
b

k= 1,8-0’5 +1
23

k=1179

Portanto, a envergadura de um monoplano equivalente é:

by =k b
by =1179-23
by, =2711m

A 4rea de asa do monoplano equivalente pode ser obtida pela aplicacao da Equacao (2.13).

(c,+c,)-bEQ
T,

_(0,35+0,15)-2,711

Assim, o alongamento do monoplano equivalente é:

b 2
ARy, =—%
Sto
27112
AR - -
0,678
AR,, =1084
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2.10 - Dicas para a realizacao do projeto aerodinimico

Dentre todos os pontos analisados no presente capitulo, alguns sdo de fundamental
importancia para o desenvolvimento aerodindmico de uma aeronave destinada a participar da
competicio SAE-AeroDesign. A seguir é apresentada uma proposta para a realizacdo do
projeto aerodinamico da aeronave.

1) Determinar a configuracdo prévia da aeronave com a proposta de alguns modelos de asa e
pelo menos trés perfis diferentes para serem analisados.

2) Estimar as dimensdes minimas e o modelo das empenagens.
3) Realizar um desenho prévio da aeronave e estimar a drea molhada S,,;.

4) Para cada asa e perfil analisados devem ser realizados os cdlculos para se obter a polar de
arrasto da aeronave com a respectiva eficiéncia maxima de cada modelo.

5) Realizar a selecdo do modelo da asa e do perfil ideal avaliando as condi¢des necessarias
para a decolagem da aeronave dentro do limite de pista estipulado pelo regulamento. O
modelo para o célculo do desempenho de decolagem ¢é apresentado em detalhes no Capitulo 4.

6) Determinar a distribuicdo do carregamento ao longo da envergadura da asa pela
aproximacdo de Schrenk. O resultado obtido serd utilizado para o dimensionamento estrutural
da aeronave.

7) Realizar processos de otimizacdo como forma de se obter significativas melhorias na
aerodindmica da aeronave.

8) Tentar realizar ensaios aerodindmicos na aeronave como forma de validar os calculos
realizados.

A realizagdo desses pontos permite estimar com grande confiabilidade as
caracteristicas aerodindmicas de uma aeronave destinada a participar da competicdo
AeroDesign.

A Figura 2.60 mostra algumas caracteristicas aerodindmicas da aeronave da equipe
Taperd do Instituto Federal de Educacdo, Ciéncia e Tecnologia de Sdo Paulo para a
competicio SAE-AeroDesign 2009.
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Caracteristicas Aerodinamicas
Monoplano
Asa alta com forma geométrica mista
Envergadura 2,80m
Corda 0,4m
Empenagem convencional
Trem de pouso triciclo
Perfil Eppler 423
Massa da aeronave vazia 3,2kg
Capacidade de carga util — Setor 1 - 8,57kg
Capacidade de carga util — Setor 2 — 12,97kg

Aeronave Tapera 2009 - IFSP

Figura 2.60 — Caracteristicas aerodindmicas da aeronave Taperd 2009.

Neste ponto finaliza-se o capitulo de andlise aerodindmica onde foram apresentados
apenas os conceitos fundamentais dessa disciplina, que em geral apresenta problemas muito
mais complexos dos que aqui foram tratados, porém os pontos apresentados sdo de extrema
importancia para o inicio dos estudos dos estudantes que desejam montar uma equipe para
participar da competi¢do SAE-AeroDesign.
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CAPITULO 3

GRUPO MOTO-PROPULSOR

3.1 - Introducao

O presente capitulo tem como objetivo principal apresentar as principais configuragcdes
utilizadas para a montagem do grupo moto-propulsor em uma aeronave, comentar em detalhes
as caracteristicas técnicas dos motores utilizados para uma aeronave destinada a participar da
competicdo AeroDesign e apresentar de maneira objetiva o principio de funcionamento de
uma hélice.

As secdes apresentadas a seguir mostram em detalhes as vantagens e desvantagens da
configuracdo escolhida para a montagem do grupo moto-propulsor, as caracteristicas
operacionais dos motores OS.61 FX e K&B.61 RC/ABC, as principais hélices utilizadas para
se obter um bom desempenho de uma aeronave destinada a participar da competicio
AeroDesign, além de apresentar um modelo propulsivo analitico baseado na eficiéncia da
hélice em funcdo da razdo de avango da aeronave que permite o cdlculo da tragdo disponivel
em diversas condi¢des de velocidade e altitude.

Espera-se que ao término da leitura deste capitulo, o leitor esteja familiarizado com os
conceitos bdsicos sobre propulsio e que possa aplici-los com sucesso em um projeto
destinado ao AeroDesign.

3.2 - Posicao do grupo moto-propulsor

Basicamente em avides monomotores de pequeno porte o grupo moto-propulsor pode
ser instalado na fuselagem em duas configura¢cdes distintas, ou o sistema serd ‘“tractor” ou
entdo “pusher”. A Figura 3.1 mostra alguns avides monomotores e as respectivas
configuragdes acima citadas.

(d) Pusher — Velocity (e) Pusher — Velocity (f) Pusher — Tornado SS
Figura 3.1 — Posicionamento do grupo moto-propulsor.
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Cada uma das duas configuracdes mostradas possui suas vantagens e desvantagens
operacionais que sdo citadas a seguir.

a) Configuracao “tractor”: Uma aeronave construida com esta configuracdo possui a
hélice montada na parte frontal do motor, de forma que esta produz uma tracdo que puxa o
avido através do ar. Basicamente esta configuracdo ¢é utilizada em 99% dos avides
convencionais em opera¢do na atualidade.

Como vantagens desse tipo de configuragdo podem-se citar os seguintes pontos:

a) permitir que a hélice opere em um escoamento limpo e sem perturbagdes;

b) também pode se citar que o peso do motor contribui de maneira satisfatéria para a
posicdo do CG da aeronave, permitindo que se trabalhe com uma menor drea de superficie de
cauda para se garantir a estabilidade longitudinal da aeronave;

c¢) propicia uma melhor refrigeragdo do motor, uma vez que o fluxo de ar acelerado
pela hélice passa direto pelo motor.

Como desvantagens podem-se citar os seguintes pontos:

a) A esteira de vortices da hélice provoca perturbagdes sobre o escoamento que passa
através da asa e da fuselagem interferindo na geracdo de sustentaciio e na estabilidade da
aeronave;

b) o aumento de velocidade do escoamento acelerado pela hélice provoca o aumento
do arrasto total da aeronave, pois aumenta o arrasto de atrito sobre a fuselagem.

b) Configuracao “pusher’”: Uma aeronave com a configuragdo “pusher”, possui a
hélice montada na parte de tras do motor e atrds da estrutura da aeronave. Nesta situagdo, a
hélice € montada de forma a criar uma tracdo que empurra o avido através do ar. Geralmente
este tipo de montagem € utilizada em avides anfibios. Para o caso de avides terrestres, esse
tipo de montagem pode trazer problemas de contato das pds da hélice com o solo durante o
procedimento de decolagem, além de estar sujeito a sujeiras provenientes da pista durante a
corrida de decolagem e em voo encontrar um escoamento ji perturbado pela aerodindmica da
aeronave.

Como principais vantagens dessa configuragdo podem-se citar:

a) Permite a existéncia de um escoamento mais limpo sobre a asa e a fuselagem da
aeronave, uma vez que o motor estd montado na parte de trds da mesma;

b) O ruido do motor na cabine de comandos torna-se reduzido além de proporcionar
um maior campo de vis@o para o piloto da aeronave.

Como desvantagens podem-se citar:

a) com o peso do motor atrds, o CG da aeronave também ¢é deslocado para tras e
maiores problemas de estabilidade longitudinal sdo obtidos;

b) os problemas de refrigeracdo do motor sdo mais severos.

3.3 — Motor para a competicio SAE-AeroDesign

Como citado, o grupo moto-propulsor de uma aeronave é composto pelo conjunto
formado por motor e hélice. A poténcia produzida por um motor a pistdo varia com o tamanho
e o nimero de cilindros, com a rotagcdo do motor e com a densidade do ar. Geralmente, a
poténcia ttil no eixo do motor € utilizada como referéncia e é convertida em tragdo através da
hélice.

A hélice é colocada em movimento de rotacdo pelo eixo do motor e suas pas se
movem através do ar como asas rotativas criando forca de sustentacdo em uma direcdo
perpendicular ao seu movimento, ou seja, paralela ao eixo do motor, sendo esta forca de
sustentacdo denominada tragéo.

Na a competicio SAE-AeroDesign o motor utilizado deve ser escolhido entre os
modelos OS.61FX ou K&B.61 RC/ABC e para se obter o melhor desempenho do motor
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escolhido, € muito importante a escolha da hélice ideal para a missdo a ser realizada pois
assim € possivel obter o maior aproveitamento da poténcia fornecida pelo motor uma vez que
a hélice ndo possui uma efici€ncia de 100%.

Nesta secdo, sdo apresentadas as principais caracteristicas técnicas de cada um dos
dois motores e também sdo citadas as principais vantagens e desvantagens da utilizacdo de
cada um deles.

Dentre os possiveis motores a serem utilizados, o motor OS.61FX proporciona como
vantagens operacionais os seguintes pontos: Grande confiabilidade de operacdo, Alta
durabilidade e excelentes qualidades de desempenho na faixa de rotacdo desejada (entre
11000rpm e 12500rpm), sua principal desvantagem é a massa de 550g .

Com relacdo ao motor K&B.61 RC/ABC, sua principal vantagem é a massa de
aproximadamente 404g, porém o mesmo opera em uma faixa de rotacdo inferior ao motor
OS.61FX.

Na Figura 3.2, pode-se observar uma fotografia ilustrativa de cada um dos motores
requisitados pelo regulamento da competigao.

(a) (k)
Figura 3.2 — Motores requeridos pelo regulamento da competi¢do SAE-AeroDesign,
(a) OS.61FX e (b) K&B.61 RC/ABC.

As principais informagdes técnicas dos motores OS.61FX e K&B.61 RC/ABC sio
mostradas nas Tabelas 3.1 e 3.2 apresentadas a seguir.

Tabela 3.1 — Caracteristicas técnicas do motor OS.61FX.

Caracteristica Valores praticos
cilindrada 9,95¢cc
curso do pistdo 22mm
rotacao 2000< n < 17000 rpm
poténcia no eixo 1,7hp a 17000rpm
massa 550g
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Tabela 3.2 — Caracteristicas técnicas do motor K&B.61 RC/ABC.

Caracteristica Valores praticos
cilindrada 10cc
curso do pistdo 22,35mm
rotacao 2200< n < 14000 rpm
poténcia no eixo 1,8hp a 14000rpm
massa 404¢g
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3.4 — Caracteristicas das hélices

A hélice representa um elemento de grande importincia num avido. Ela tem a missdo
de fornecer a forca de tracdo necessdaria ao voo. Em termos simples, uma hélice é um
aerofdlio trabalhando em uma trajetoria circular, com angulo de ataque positivo em relagcdo ao
fluxo de ar, de forma a produzir tragdo em uma direcdo paralela ao plano de voo da aeronave.
O desempenho de uma hélice depende de alguns fatores, entre eles podem se citar: o didmetro
em func¢do da rotacdo, a 4rea das pas em fungdo da absorcdo de poténcia e o passo.

Cada hélice € definida por duas dimensdes caracteristicas, o didmetro e o passo,
normalmente indicados em polegadas. A Figura 3.3 mostra as principais caracteristicas
geométricas de uma hélice.

bordo de

ponta da pa fiiga cubo
~Chd
bordo de ral
ataque

Figura 3.3 — Caracteristicas geométricas de uma hélice

Diametro: representa a distancia entre as pontas das pds para o caso de uma hélice bi-
pé, no caso de hélices mono-pd ou com mudltiplas pds, o didmetro é representado pela
circunferéncia realizada durante o movimento.

Passo: representa o avango (tedrico) que a hélice daria em uma unica volta, ou seja,
uma hélice 13”x4” tem um diametro de 13" e seu passo € de 4", indicando que esta hélice se
deslocaria 4" para frente a cada volta realizada.

As hélices utilizadas na inddstria aerondutica podem ser classificadas da seguinte
forma:

a) Hélice de passo fixo: esta hélice é fabricada em peca tinica e o passo € mesmo ao
longo de sua envergadura, geralmente sdo hélices de duas pas fabricadas em madeira ou
metal. A Figura 3.4 mostra uma hélice de passo fixo.
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e o, =
— el

Figura 3.4 — Hélice de passo fixo.

b) Hélice de passo ajustavel no solo: O passo da hélice pode ser ajustado no solo
antes da decolagem da aeronave. Este tipo de hélice geralmente possui um cubo articulado
que permite a rotagdo da pd para o passo desejado. O passo ajustdvel permite configurar a
hélice para operar na aeronave de acordo com a localidade, permitindo melhores
caracteristicas de desempenho durante a decolagem em locais onde os efeitos da altitude se
fazem presentes. A Figura 3.5 mostra um exemplo de hélice de passo ajustavel.

ajustes de passo

» L a

' =

cubo

Figura 3.5 — Hélice de passo ajustavel.

¢) Hélice de passo controlavel: o piloto pode mudar o passo da hélice durante o voo
através de um sistema interno de comandos. Este tipo de hélice proporciona um voo com
tracdo praticamente constante, permitindo que em todas as fases do voo a aeronave opere em
condi¢des de desempenho otimizado. A Figura 3.6 mostra um exemplo de hélice de passo
variavel.

Figura 3.6 — Hélice de passo controldvel.
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As hélices para avides radio controlados possuem um limite pritico de rotagdo,
baseado na curva de poténcia do motor usado e no didmetro da hélice. Velocidades baixas,
manobras, decolagens e pousos devem ser executados com hélices de passo pequeno. Hélices
com passo grande resultam em menor manobrabilidade e maior velocidade.

Como as aeronaves de rddio controle ndo dispdem do fantastico recurso da hélice de
passo varidvel, este deve ser determinado pelo tipo de voo desejado. Maior velocidade em
detrimento da manobrabilidade ou vice-versa. O passo padrio fica em torno de 65% a 70% do
raio da hélice.

Outros fatores limitantes que reduzem a eficiéncia da hélice € a poténcia do motor e o
arrasto do avido, ou seja, uma hélice de passo grande ndo vai fazer o modelo voar mais rdpido
do que ele € capaz e uma hélice com passo pequeno demais resultard em perdas de poténcia e
tracao.

Forca de tracao: é a forga exercida pela hélice em movimento na direcdo do curso do
voo. Esse é todo o propdsito de uma hélice, converter a poténcia do motor, que esta disponivel
na forma de torque, em movimento linear. A tracdo é usualmente medida em Newtons [N] e
estd em funcdo da densidade do ar, da rotagdo da hélice em [rpm], da razdo de avango, e do
nimero de Reynolds (Re).

Poténcia disponivel: ¢ determinada pelo produto entre o torque e a velocidade angular
do eixo. Quando a rotagdo aumenta, um motor produz menos torque por que a mistura
ar/combustivel ndo € eficiente em altas rotagdes. Esse é o motivo para a curva de poténcia se
tornar linear e constante ou até diminuir em rotacdes muito elevadas. Isso significa que a
hélice mais eficiente € aquela que possibilite que o motor possa operar na melhor faixa da
curva de poténcia. Um ponto interessante a ser compreendido sobre a absor¢do de poténcia, é
que a poténcia da hélice varia na razdo do cubo da rotacdo. Conseqiientemente, ao dobrar a
rotacdo necessita-se 8 vezes mais poténcia. Para a competicio AeroDesign, uma série de
hélices podem ser utilizadas, a escolha mais adequada depende das caracteristicas da aeronave
em projeto, pois a melhor hélice é aquela que se apresenta mais eficiente para os requisitos da
missdo. Nesta secdo sdo apresentadas as hélices que fornecem resultados mais significativos e
que historicamente se mostram muito eficiente durante a competicdo. Dentre essas hélices
podem-se citar a APC 13”x4”, a Master Airscrew 13”x5” e a Bolly 13,5°x5”, todas bi-pa e de
fabricacdo em escala comercial, que estdo mostradas a seguir na Figura 3.7.

APC - 13’x4”

Bolly 13,5”x5”

Master Airscrew 13°x5”

Figura 3.7 — Hélices comerciais de bom desempenho no AeroDesign.
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Essas hélices possuem passo fixo e geralmente eficiéncia maxima da ordem de 60%, e,
portanto, grande parte da poténcia disponivel no eixo do motor € dissipada.

A escolha de uma hélice adequada para uma aeronave destinada a participar da
competicio AeroDesign é uma constante fonte de estudos, pois uma selecdo correta
proporciona excelentes qualidades de desempenho a aeronave. Algumas equipes ja possuem
técnicas para o desenvolvimento de suas proprias hélices no qual justificam todos os célculos
de projeto perante a organizacdo do evento.

No presente livro apenas sdo mostradas e avaliadas as caracteristicas das hélices
apresentadas na Figura 3.7, pois se tratam de hélices comerciais e que sdo facilmente
encontradas nas lojas especializadas.

Um ponto de grande importancia na escolha da hélice é a determinacdo da tracdo
estdtica fornecida pela hélice com o avido parado (v = 0 m/s), pois a partir desta condi¢do é
possivel saber entre uma série de hélices estudadas qual delas proporciona melhores
condicdes para a decolagem da aeronave. No projeto AeroDesign a determinacdo da tragio
disponivel em baixas velocidade é de extrema valia, uma vez que o regulamento estipula um
comprimento de pista maximo para a decolagem da aeronave, e dessa forma, é muito
importante que a hélice utilizada proporcione durante a corrida de decolagem uma rotagio
elevada e um alto torque do motor, resultando em um melhor aproveitamento da poténcia
disponivel no eixo do motor.

Como as hélices de passo fixo utilizadas em aeromodelos possuem baixa efici€éncia em
funcdo da razdo de avanco (0 < 17 £ 60%), nem toda a poté€ncia disponivel no eixo do motor é
aproveitada e, portanto, torna-se muito importante a escolha de uma hélice que proporcione os
maximos valores de rotacio e torque.

3.5 — Modelo propulsivo

Para se obter uma aeronave com excelentes qualidades de desempenho na competicao
AeroDesign é de fundamental importancia que a tracido disponivel fornecida pela hélice seja
determinada com a maior precisdo possivel. As técnicas utilizadas para a determinacdo da
tracdo disponivel vao desde uma andlise matemadtica fundamentada em um modelo propulsivo
até analises mais sofisticadas como ensaios em tinel de vento, ensaios em voo ou mesmo a
utilizacdo de bancadas para testes do motor. A presente secdo mostra um modelo matematico
que permite estimar com boa confiabilidade a tracdo disponivel, este modelo é fundamentado
na poténcia disponivel no eixo do motor e na efici€ncia da hélice em funcdo da razdo de
avancgo.

A tracdo estitica pode ser determinada de modo ripido a partir de um modelo
matematico ou entdo com a realizagdo de um ensaio estitico do grupo moto-propulsor. O
modelo analitico que permite determinar a tracdo estitica de forma aproximada com boa
confiabilidade € proposto por Durand & Lesley [3.1] e definido da seguinte forma:

P
T, =Ky nED 3.1
com o valor de K7y determinado por:
_ p
K., =57000- (1,97 — B) (3.2)

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



130

Nas Equacgdes (3.1) e (3.2), T,- representa a tragdo estitica em (Ib), Pr a poté€ncia
disponivel no eixo do motor em (hp), n € a rotacdo em (rpm), D € o didmetro da hélice em (ft),
p € o passo da hélice em (ft) e Ky representa o coeficiente de tragdo estatica.

O resultado obtido com a solug¢do da Equacdo (3.1) fornece a tragdo estitica em (lb), e,
portanto, o mesmo deve ser convertido para (N) como forma de se obter o resultado no
sistema internacional de unidades (SI).

Uma outra forma simples e que pode ser utilizada para a determinagdo da tracdo
estdtica € a utilizacdo de um aparato pratico que permite medir a rotacfio e a tragdo estitica da
hélice. Este sistema consiste de um suporte de fixacio do motor com o acoplamento de um
dinamdmetro simples como os que geralmente sdo utilizados em laboratérios de Fisica para a
realizacdo de experimentos de estdtica. E importante citar que o dinamdmetro utilizado deve
possuir a capacidade de carga de no minimo 50N. A Figura 3.8 apresentada a seguir mostra
fotografias do equipamento e dos testes realizados para a determinacao de 7.

Figura 3.8 — otografias do ensaio de hélices.
A Tabela 3.3 apresentada a seguir mostra os resultados obtidos a partir do ensaio em
bancada e os compara com os resultados obtidos com a aplica¢do da Equacdo (3.1) para cada

uma das hélices mostradas na Figura 3.4.

Tabela 3.3 — Tragéo estatica das hélices em estudo.

hélice n(rpm) T,-0 (N) ensaio T,-0 (N) tedrico
APC 13°x4” 12500 38 38,91
MAs 13°x5” 11440 37 37,105
Bolly 13,5°x5” 10580 36 36,051

Através da andlise da Tabela 3.3 € possivel observar que os resultados obtidos com a
aplicacdo da Equacdo (3.1) e os obtidos com a realizagio do ensaio estdo bem proximos.

Uma vez determinada a tracdo estitica, a variacdo da tracdo disponivel com a
velocidade de voo pode ser obtida com a solu¢do da Equacao (3.3) apresentada a seguir.

r, =L Py (3.3)
4 Po
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Nesta equagdo, Py representa a poténcia disponivel no eixo do motor, 77, € a efici€ncia
da hélice, v € a velocidade de voo, p;, é a densidade do ar na altitude e py a densidade do ar ao
nivel do mar.

A eficiéncia da hélice é funcdo da razdo de avanco da aeronave J, que é uma
quantidade que depende da velocidade de voo, da rotacdo do motor e do didmetro da hélice.
Como as hélices utilizadas em aeromodelos sdo de passo fixo, sua eficiéncia geralmente é
baixa e assim grande parte da poténcia fornecida no eixo do motor é desperdigada, portanto,
para o proposito da competicdo AeroDesign, é de fundamental importancia a escolha de uma
hélice que proporcione a maior eficiéncia possivel, pois assim € possivel obter a maior tragdo
disponivel beneficiando o procedimento de decolagem e voo da aeronave com a maior carga
util possivel. A razdo de avango ¢ determinada pela aplicacdo da Equagdo (3.4) e a curva
caracteristica da eficiéncia de uma hélice em funcio da razdo de avango pode ser observada
na Figura 3.9.

J= (3.4)

Nesta equacdo n representa a rotagcdo do motor e D o didmetro da hélice.

Th4

??m,:i;.;'::l “““““““

-

J

Figura 3.9 — Eficiéncia da hélice em funcdo da razdo de avanco.

Na andlise da Figura 3.6 é importante observar que 7,4,<l, ou seja, a hélice ndo é
100% eficiente, e, portanto, como comentado anteriormente a poténcia disponivel para o voo
serd menor que a poténcia disponivel no eixo do motor.

Também deve-se ressaltar que a eficiéncia € igual a zero quando J = 0 e seu valor
aumenta com o aumento de J até uma condicado de eficiéncia maxima, onde a partir do qual a
eficiéncia da hélice decresce rapidamente para altos valores de J.

Esta situacdo pode ser facilmente verificada, pois.

p="t—=-t (3.5)
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Assim, a partir da Equacgdo (3.5), € possivel verificar que para uma condi¢éo estitica
(avido parado, v = 0) tanto 77 quanto J serdo iguais a zero, e como para elevadas velocidades,
T, =0, 7 novamente serd igual a zero.

Como as hélices utilizadas em aeronaves que participam do AeroDesign sdo de passo
fixo, € possivel verificar que existe somente uma velocidade de voo que proporciona a
mdéxima eficiéncia, para qualquer outra velocidade a hélice sempre opera em uma condicéo de
eficiéncia abaixo da méxima.

Como forma de se aplicar a Equacdo (3.3), a seguir sdo apresentadas as caracteristicas
de eficiéncia das hélices em estudo no presente capitulo. Esses resultados foram obtidos com
a aplicagdo do programa “AeroDesign Propeller Selector” que possui seu algoritmo de
solu¢@o fundamentado no trabalho de Lesley [3.2].

Tabela 3.4 — Parametros operacionais da hélice APC 137x4”.

v J 7 Pz (W)
0 0 0 932,125
2 0,000484555 0,092613 831,94
4 0,00096911 0,18227 830,73
6 0,001453664 0,26709 827,74
8 0,001938219 0,34563 822,28
10 0,002422774 0,41673 813,73
12 0,002907329 0,47933 801,46
14 0,003391884 0,53235 784.,9
16 0,003876439 0,57452 763,48
18 0,004360993 0,60421 736,65

20 0,004845548 0,61914 703,89

22 0,005330103 0,61592 664,66

24 0,005814658 0,58929 618,46

26 0,006299213 0,53065 564,77

28 0,006783767 0,42496 503,12
30 0,007268322 0,2436 433
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Eficiéncia da hélice em fun¢io da raziao de avanco da aeronave
n = 12500rpm

0,7
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0
0 0,002 0,004 0,006 0,008

Razio de avanco

Figura 3.10 — Eficiéncia da hélice APC 13”x4” em func¢éo da razdo de avango.

Tabela 3.5 — Parametros operacionais da hélice MAs 137x5”.

v J n Pr (W)
0 0 0 853,08
2 0,000529452 0,092047 801,13
4 0,001058905 0,18144 799,98
6 0,001588357 0,26652 797,16
8 0,00211781 0,34604 792
10 0,002647262 0,41906 783,92
12 0,003176714 0,48475 772,33
14 0,003706167 0,54229 756,68
16 0,004235619 0,59077 736,44
18 0,004765071 0,62904 711,09
20 0,005294524 0,65549 680,13
22 0,005823976 0,66775 643,06
24 0,006353429 0,66612 599.,4
26 0,006882881 0,63255 548,67
28 0,007412333 0,56858 490,41
30 0,007941786 0,45046 424,15
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Eficiéncia da hélice em funcio da razio de avanco da aeronave
n = 11440rpm
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Figura 3.11 — Eficiéncia da hélice MAs 13”x5” em fun¢do da razdo de avanco.

Tabela 3.6 — Parametros operacionais da hélice Bolly 13,57x5”.

v J n Pr (W)
0 0 0 788,95
2 0,000572489 0,097459 734,83
4 0,001144978 0,19177 733,59
6 0,001717467 0,28098 730,54
8 0,002289957 0,36363 724,99
10 0,002862446 0,43861 716,26
12 0,003434935 0,50489 703,76
14 0,004007424 0,56145 686,88
16 0,004579913 0,60704 665,05
18 0,005152402 0,63999 637,71
20 0,005724891 0,65785 604,31
22 0,006297381 0,6568 564,32
24 0,00686987 0,63057 517,23
26 0,007442359 0,56813 462,51
28 0,008014848 0,44853 399,66
30 0,008587337 0,22669 328,2
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Eficiéncia da hélice em funcao da razio de avanco
n =10580rpm
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Figura 3.12 — Eficiéncia da hélice Bolly 13,5”x5” em fun¢do da razdo de avanco.

Eficiéncia da helice em fun¢io da razao de avanco
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Figura 3.13 — Comparacdo das curvas eficiéncia da hélice em fun¢éo da razdo de avancgo.
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Exemplo 3.1 — Determinac¢ao da tracao disponivel de algumas hélices.

Considere que uma aeronave destinada a participar do AeroDesign possui o seu grupo
moto-propulsor composto pelo motor OS.61 FX como mostra a figura e que foram testadas
cada uma das trés hélices mostradas no presente capitulo. Determine analiticamente a tracdo

estdtica e a variacdo da tracdo disponivel com a velocidade de voo para cada uma das trés
hélices e mostre o grafico da variacdo da tracdo disponivel em funcio da velocidade de voo.

25 ad.2

md.2

9

100.5

LIMESM16-24 O

pipEpssiy
1

43

43 66.5 291
&1

Solugdo:

Hélice APC 137x4”

A tracdo estatica € definida com a aplicag@o das Equagdes (3.1) e (3.2).
A determinacgdo do valor de Ky € realizada da seguinte forma:

K, =57000- (1,97 - ﬁ}
D

K, =57000- (1,97 - i)
13

K,, =94751,54

A tracdo estdtica € calculada com a aplicagdo da Equacgdo (3.1) utilizando-se para a
hélice 13”x4” a rotag@o n = 12500rpm, uma poténcia no eixo de 1,25hp e o didmetro da hélice
D = 1,0833ft.
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1,25

T,_, =9475154. — =
12500 - 1,0833

T _, =8,74631bf

que corresponde em Newtons a:
T _, =8,7463-4,448
T_,=38910N
A variacdo da tracdo com a velocidade € obtida com a aplica¢do da Equacio (3.3).

Py -1, &
4 Po

T, =

Considerando uma condi¢do de atmosfera padrdo ao nivel do mar a relacdo pu/pp é
igual a 1, e portanto:

=PE'77h
v

T,

A partir dos parametros da Tabela 3.4, tem-se que:

Para v = 2m/s
Td — PE .nh

v

831,94 -0,092613
T, =
2

T,=3852N
Para v = 4m/s
Td — PE .nh

v

_870,73-0,18227

T, 1
T,=3785N
Para v = 6m/s
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=PE'77h
1%

T,

827,74 - 0,26709
T, = 6

T, =3684N

Este procedimento de calculo foi repetido para toda a faixa de velocidades em estudo,
resultando na seguinte tabela:

v (m/s) T;(N)
0 38,91
2 38,52423
4 37,85429
6 36,84685
8 35,52558
10 33,91057
12 32,01365
14 29,84582
16 27,41466
18 24,72729
20 21,79032
22 18,60806
24 15,18551
26 11,52674
28 7,635924
30 3,51596

O gréfico da tracdo disponivel em funcdo da velocidade de voo para a hélice APC 137x4”
obtido pela anélise realizada é o seguinte:

Tracio disponivel em funcdo da velocidade

40
Z 30
)
=
=
=}
Z 20
a \
=}
i~
@
£
= 10
— Hélice APC - 13"'x4" | \
0 T T T T T

0 5 10 15 20 25 30
Velocidade (m/s)
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Hélice MAs 137x5”
A tracdo estatica € definida com a aplicag@o das Equagdes (3.1) e (3.2).
A determinacgdo do valor de Kpy € realizada da seguinte forma:

K,, =57000- (1,97 - ﬂj
D

K., =57000- (1,97 - i)
13
K., =90366,92
A tracdo estdtica € calculada com a aplicagdo da Equacéo (3.1) utilizando-se para a

hélice 13”x4” a rotagdo n = 12500rpm, uma poténcia no eixo de 1,25hp e o didmetro da hélice
D = 1,0833ft.

1,144
11440-1,0833

T,_, =90366,92 -
T _, =83411bf
que corresponde em Newtons a:
T_, =8341-4,448

T_, =3710N

A variagdo da tracdo com a velocidade € obtida com a aplicagdo da Equacgao (3.3).

by -1, &
v Po

T, =

Considerando uma condicdo de atmosfera padrdo ao nivel do mar a relagdo pu/py é
igual a 1, e portanto:
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=PE'77h
1%

T,

A partir dos pardmetros da Tabela 3.5, tem-se que:

Para v = 2m/s

_801,13-0,092047

T, 5
T,=3687TN
Para v = 4m/s
P.-n
T — E h
¢ %
799,98 - 0,18144
T, =
4
T,=36,287TN
Para v = 6m/s
P.-n
T — E h
¢ %
797,16-0,26652
T, =
6
T, =35,409N

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



141

Este procedimento de calculo foi repetido para toda a faixa de velocidades em estudo,

resultando na seguinte tabela:

v (m/s) Tq(N)
0 37,1
2 36,87081
4 36,28709
6 35,40985
8 34,25796
10 32,85095
12 31,19891
14 29,31
16 27,19167
18 24,85023
20 22,29092
22 19,51833
24 16,63635
26 13,34851
28 9,958476
30 6,368754

O gréfico da tracdo disponivel em funcdo da velocidade de voo para a hélice MAs 137x5”
obtido pela andlise realizada é o seguinte:

Tracao disponivel (N)

Tracao disponivel em funcao da velocidade

40

W
<
!

[
<

/|
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Hélice Bolly 13,57x5”
A tracdo estatica € definida com a aplicag@o das Equagdes (3.1) e (3.2).
A determinacgdo do valor de Kpy € realizada da seguinte forma:

K,, =57000- (1,97 - ﬁj
D

K, =57000- (1,97 - liJ

]

K,, =9117888

A tracdo estdtica € calculada com a aplicagdo da Equacgdo (3.1) utilizando-se para a
hélice 13”x4” a rotagdo n = 12500rpm, uma poténcia no eixo de 1,25hp e o didmetro da hélice
D = 1,0833ft.

P
T ,=K;- " ED
T_, =9117888 — 08 _
10580 - 1,125

T _, =8,1047Ibf
que corresponde em Newtons a:
T _, =81047-4,448
T_,=36,05N
A variacdo da tracdo com a velocidade é obtida com a aplicagcdo da Equacéo (3.3).

:PE'nh &
v Po

T,

Considerando uma condicdo de atmosfera padrdo ao nivel do mar a relagdo pu/py é
igual a 1, e portanto:

A partir dos parametros da Tabela 3.6, tem-se que:
Para v = 2m/s

=PE'77h
1%
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_734,83-0,097459

T, 5

T,=3580N

Para v = 4m/s

733,59-0,19177
4

T,

T,=3517N
Para v = 6m/s

=PE'77h
1%

T,

730,54 -0,28098
T, = p

T, =342IN

Este procedimento de calculo foi repetido para toda a faixa de velocidades em estudo,
resultando na seguinte tabela:

v (m/s) T4 (N)
0 36,051
2 35,8079
4 35,17014
6 34,21119
8 32,95351
10 31,41588
12 29,61012
14 27,54634
16 25,232
18 22,67378
20 19,87727
22 16,84752
24 13,58957
26 10,10638
28 6,402125
30 2,479989
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O gréfico da tracdo disponivel em fungdo da velocidade de voo para a hélice Bolly 13,57x5”
obtido pela andlise realizada é o seguinte:

Tracao disponivel em funcio da velocidade

40

W
<>
|

Tracio disponivel (N)
[\®]
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!
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O grafico comparativo da andlise realizada para as trés hélices € o seguinte:

Tracéao disponivel em funcio da velocidade
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A Figura 3.14 mostra a aeronave da equipe Taperd do Instituto Federal de Educacao,
Ciéncia e Tecnologia de Sao Paulo — Campus Salto para a competicdo AeroDesign 2009 com
suas respectivas caracteristicas propulsivas.

Aeronave Tapera 2009 - IFSP Caracteristicas de Propulsao

Configuragio tractor
Motor OS.61 FX
hélice APC 137x4”
rotacdo 12500 rpm
T,-0 = 38,905N

Figura 3.14 — Caracteristicas de propulsao aeronave Tapera 2009.

Neste ponto finaliza-se o capitulo de andlise do grupo moto-propulsor onde foram
apresentados apenas os conceitos fundamentais sobre os motores que podem ser utilizados na
competicdo e algumas hélices que fornecem bons resultados de desempenho a aeronave.
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CAPITULO 4

ANALISE DE DESEMPENHO

4.1 — Objetivos

O presente capitulo tem como objetivo apresentar ao leitor os principais fundamentos
para uma completa andlise dos pardmetros de desempenho de uma aeronave em regime de
voo subsOnico, muitas caracteristicas importantes de voo sdo apresentadas, dentre essas
podem ser citadas: a escolha adequada do grupo moto-propulsor, onde sido apresentadas as
principais vantagens e desvantagens dos motores sugeridos pelo regulamento da competi¢ao,
bem como uma escolha adequada para a hélice a ser utilizada, também sio calculadas e
tracadas as curvas de tracdo disponivel e requerida, bem como as curvas de poténcia
disponivel e requerida, desempenho de planeio e subida, desempenho de decolagem e pouso,
tempo estimado para a execucdo da miss@o, além de um modelo analitico que propicia o
célculo e o tracado do gréfico de carga util em funcéo da altitude densidade.

Os conceitos apresentados neste capitulo sdo de grande importancia para a confecgdo
de um bom relatério de projeto no quesito desempenho. Além das equacdes e da teoria, o
capitulo também apresenta uma série de exemplos aplicdveis ao projeto SAE-AeroDesign.

4.2 - Forcas que atuam em uma aeronave em voo reto e nivelado com velocidade
constante

Antes de se iniciar qualquer estudo relativo ao desempenho de uma aeronave é
essencial que o leitor conheca as forgcas que atuam nessa aeronave em uma condicio de voo
reto e nivelado com velocidade constante, pois é justamente a partir das condicdes de
equilibrio da estdtica que serd possivel uma andlise mais completa e aprimorada das
verdadeiras condi¢des de desempenho do avido em projeto.

Para uma condi¢do de voo reto e nivelado de uma aeronave, quatro sdo as forcas
atuantes: a forca de sustentacdo, a forca de arrasto, a forca de tracdo originada pela hélice e o
peso da aeronave. A Figura 4.1 mostra uma aeronave em condi¢io de voo reto e nivelado com
velocidade constante e as forcas que atuam sobre ela.

D."f 1

Figura 4.1 — Forcas atuantes em uma aeronave na condi¢do de voo reto e nivelado com
velocidade constante.
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A forga de sustentacdo (L) representa a maior qualidade da aeronave e é a responsavel
por garantir o voo. Esta forca € originada pela diferenca de pressdo existente entre o
intradorso e o extradorso da asa e sua direcdo € perpendicular a direcdo do vento relativo
como foi comentado no capitulo 2. Basicamente a forca de sustentacdo deve ser grande o
suficiente para equilibrar o peso da aeronave e desse modo permitir o voo seguro da mesma.

A forga de arrasto (D) se opde ao movimento da aeronave e sua direcdo € paralela a
dire¢do do vento relativo. O ideal seria que essa forgca ndo existisse, porém em uma situagao
real é impossivel eliminéd-la, e, dessa forma, o maior desafio do projetista € reduzir o quanto
possivel essa forca como forma de se melhorar a eficiéncia aerodindmica da aeronave.

A forca de tracdo (T) é oriunda da conversdo do torque fornecido pelo motor em
empuxo através da hélice e estd direcionada na dire¢do de voo da aeronave. Esta forca € a
responsdvel por impulsionar a aeronave durante o voo e uma escolha adequada para a hélice
pode propiciar um aumento significativo da tracdo disponivel. No caso do projeto
AeroDesign, a selecdo da hélice é de extrema importancia, pois como o motor € o combustivel
sdo padronizados pela organizacdo do evento e ndo podem ser alterados, a tinica forma de se
aumentar a trac@o disponivel € através da escolha otimizada de uma hélice que possa propiciar
as qualidades de desempenho desejadas. A finalidade principal da forca de tracdo € vencer a
forca de arrasto e propiciar subsidios aerodinamicos para a geracdo da forca de sustentagdo
necessdria para vencer o peso da aeronave.

O peso (W) representa uma forga gravitacional direcionada verticalmente para baixo
existente em qualquer corpo nas proximidades da Terra. No caso de uma aeronave, a Unica
forma de se obter o voo € garantir uma for¢a de sustentacio igual ou maior que o peso.

Como esta especificado que para esta condi¢do de voo a velocidade da aeronave é
constante, a formulagdo matematica para relacionar as quatro forgas existentes pode ser obtida
a partir das equacdes de equilibrio da estatica, dessa forma, para uma condi¢@o de equilibrio, a
andlise da Figura 4.1 permite observar que:

T=D @.1)
L=W 4.2)

As Equagdes (4.1) e (4.2) representam a condicdo de equilibrio para uma aeronave em
voo reto e nivelado com velocidade constante, e assim percebe-se que para se manter um voo
nessas condi¢des a for¢a de arrasto é balanceada pela tracdo e a for¢a de sustentacdo é
balanceada pelo peso.

Essas equagcbes podem ser utilizadas para se avaliar as qualidades de desempenho
estatico (velocidade constante) de uma nova aeronave e serdo exaustivamente utilizadas nas
proximas secdes do presente capitulo.

4.3 — Tracao disponivel e requerida para o voo reto e nivelado com velocidade constante

Este representa um ponto fundamental para se definir a capacidade de voo da aeronave
em projeto, o modelo matematico utilizado segue as equacdes de equilibrio da estética e as
equacdes fundamentais das forcas de sustentag@o e arrasto, estudadas no capitulo 2, além de
utilizar amplamente a equacao da polar de arrasto e os conceitos de propulsdo apresentados no
capitulo 3. Portanto, a partir desse ponto € apresentado o estreito relacionamento existente
entre a aerodindmica e seu respectivo desdobramento nas qualidades de desempenho.

Tracao Disponivel: a tracdo disponivel representa o quanto de empuxo a hélice em
uso € capaz de fornecer para a aeronave. As curvas de tracdo disponivel que estdo
apresentadas na Figura 2.2 foram obtidas de acordo com o estudo realizado no capitulo 3,
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onde foram avaliados alguns modelos de hélice utilizadas nas aeronaves que participam da
competicdo AeroDesign. Estas curvas podem ser obtidas mediante a aplicacdo de conceitos
que vao desde uma modelagem tedrica, bem como uma andlise pratica com a utilizacdo de
dinamdmetros, softwares especificos ou ainda ensaios em campo ou tinel de vento. Este
ultimo, torna-se mais complicado, pois, a maioria das universidades ndo possui um tinel de
vento e os poucos instalados no Brasil se encontram em centros de pesquisa avangada e
possuem um acesso complicado e muitas vezes com um custo elevado.

Tracio disponivel em funcio da velocidade

40
\ — APC 13"x4"
30 — MAs 13"'x5"
—— Bolly 13,5"'x5"

Tracao disponivel (N)
[ [}
< <

N\

0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35

Velocidade (m/s)

Figura 4.2 — Curvas de tracdo disponivel de algumas hélices comerciais.

A Tabela 4.1 apresentada a seguir mostra os valores de tracdo disponivel para cada
uma dessas hélices em fun¢do da velocidade de voo.

Tabela 4.1 — Valores de tracdo disponivel em funcio da velocidade.

Velocidade (m/s) APC 137x4” M. airscrew 13”x5” Bolly 13,5°x5”
0 38,910 37,100 36,051
2 38,524 36,870 35,807
4 37,854 36,287 35,170
6 36,846 35,409 34,211
8 35,525 34,257 32,953
10 33,910 32,850 31,415
12 32,013 31,198 29,610
14 29,845 29,310 27,546
16 27,414 27,191 25,232
18 24,727 24,850 22,673
20 21,790 22,290 19,877
22 18,608 19,518 16,847
24 15,185 16,636 13,589
26 11,526 13,348 10,106
28 7,6359 9,958 6,402
30 3,515 6,368 2,479
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Tracao requerida: para a realizacdo do cédlculo da tracdo requerida pela aeronave,
considere um avido em voo reto e nivelado com velocidade constante no qual o valor da
tracdo requerida depende diretamente das quatro forcas que atuam na aeronave, assim, a partir
das Equagdes (4.1), (4.2), (2.20) e (2.21) tem-se que:

T,=D=—-p-v’-S-C, 4.3)

1
2

W=L=—-p-v’-§-C, 4.4)

L
2
Dividindo-se a Equacdo (4.3) pela Equacio (4.4), tem-se que:

T, _D_12-p-v'-S-C,

=—= 5 4.5)
W L 12-pv:-S-C,
Que resulta em.
T. C
R-_L (4.5a)
W L

Portanto, a tragdo requerida para se manter o voo da aeronave em uma determinada
velocidade é:

w

", o

R

A andlise da Equacgdo (4.6) permite observar que a tragao requerida de uma aeronave é
inversamente proporcional a eficiéncia aerodindmica da mesma e diretamente proporcional ao
peso, ou seja, quanto maior for o valor do peso da aeronave maior deve ser a tracao requerida
para se manter o voo ao passo que quanto maior for a eficiéncia aerodindmica para um
determinado peso menor serd a tracdo requerida, portanto, aqui ji se faz presente uma
primeira relacdo entre a aerodindmica e a andlise de desempenho, pois como forma de se
melhorar o desempenho com a reducdo da tragdo requerida para uma certa condi¢c@o de voo se
faz necessdrio o aumento da eficiéncia aerodindmica da aeronave que pode ser obtida a partir
da selecdo 6tima do perfil aerodindmico, da forma geométrica da asa e com a minimizagao do
arrasto total, recaindo portanto em uma andlise muito confidvel da polar de arrasto da
aeronave em estudo.

A tracdo requerida para uma aeronave voando em uma determinada altitude varia com
a velocidade de voo e como visto na Equacao (4.3) € representada pelo arrasto total. A partir
da equac@o da polar de arrasto obtida no Capitulo 2 tem-se que:

C,=Cp+K-C,° (4.7)
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2

CL

C,=Cpy+—Lt—
PP zee, AR

(4.7a)

O primeiro termo do lado direito da Equagéo (4.7a) representa o coeficiente de arrasto
parasita enquanto que o segundo representa o coeficiente de arrasto induzido, portanto o
coeficiente de arrasto total € igual a soma do coeficiente de arrasto parasita com o coeficiente
de arrasto induzido, e, assim, a forca de arrasto total da aeronave pode ser escrita da seguinte
forma:

1 2 1 2 CwL2
Dty S Gty S o R @8)
1 ) c,’
D:TRZE'p‘V S[CDO+mJ (483)

A Equagdo (4.8a) representa uma forma alternativa a Equacdo (4.6) e fornece
numericamente o mesmo resultado, porém de forma mais direta, pois se conhecendo a altitude
de voo, a 4rea da asa e os parametros caracteristicos da polar de arrasto é possivel a partir da
variagdo da velocidade de voo obter para cada ponto avaliado qual serd o valor da tragdo
requerida pela aeronave. O coeficiente de sustentacio presente na Equacdo (4.8a) pode ser
determinado pela equagdo fundamental da forca de sustentacdo do seguinte modo:

Lzé-p-vz-S-CL 4.9)
cLzz'—zL (4.92)
p-v S

Como pelas equagdes de equilibrio da estidtica em uma condi¢io de voo reto e
nivelado com velocidade constante a forca de sustentacdo deve ser igual ao peso, a Equacao
(4.9a) pode ser reescrita da seguinte forma:

c, =" (4.9b)

Portanto, uma vez conhecido o peso, a drea da asa e a altitude de voo, € possivel com a
aplicacdo da Equacdo (4.9b) determinar o coeficiente de sustentacdo requerido para se manter
o voo da aeronave em qualquer velocidade avaliada. Assim, pode-se perceber que uma
mudanca minima que seja na velocidade de voo, mantidas as condi¢des de peso, drea de asa e
altitude de voo proporcionam uma imediata mudanga no valor da tracdo requerida pela
aeronave.

Geralmente a variacdo da tracdo requerida em fun¢do da velocidade e da altitude de
voo € representada em um grafico como forma de se obter um melhor retrato do desempenho
em diferentes condi¢des de voo. Este grafico possui uma forma genérica para qualquer tipo de
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aeronave atingindo um valor minimo para uma determinada velocidade de voo. Para baixas
velocidades, a trag@o requerida possui um valor elevado devido principalmente aos efeitos do
arrasto induzido que, como serd mostrado oportunamente no presente capitulo diminui
conforme a velocidade de voo aumenta. Para o caso de elevadas velocidades, a tracdo
requerida também ¢ alta, porém agora influenciada diretamente pelo arrasto parasita que
aumenta para maiores velocidades de voo.

A Figura 4.3 mostra um modelo genérico para a curva de tracdo requerida de uma
aeronave.

-

T, (N) 4

Curva de tracio
requerida

Velocidade de maxima
eficiéncia aerodinimica

.
L

VAL A v (m/s)

Figura 4.3 — Representacio genérica da curva de tracdo requerida de uma aeronave
em funcdo da velocidade de voo.

Neste grafico, o ponto de minima tracdo requerida representa a velocidade de voo que
proporciona a maior eficiéncia aerodindmica. Esta situacdo é comprovada pela andlise da
Equacdo (4.6), pois como a tragdo requerida € inversamente proporcional a efici€ncia
aerodinamica, € intuitivo que para um determinado peso, o seu minimo valor ocorre para uma
eficiéncia aerodindmica maxima.

Uma outra andlise importante para se realizar € a determinacdo individual do arrasto
parasita e do arrasto induzido, pois dessa forma consegue-se verificar a influéncia de cada
uma dessas parcelas de arrasto com relagdo a tracdo requerida. Estd andlise € apresentada no
Exemplo 3.1, onde sdo realizados comentérios importantes sobre os resultados obtidos.

A determinacgdo de cada ponto da curva de tra¢do requerida para uma aeronave quando
se utilizar a Equacdo (4.6) € realizada da seguinte forma:

1) Adotar um valor inicial para a velocidade.

2) Para este valor de velocidade o coeficiente de sustentagdo requerido € calculado a
partir da solucdo da Equacdo (4.9b). Na aplicacdo desta equacdo a densidade do ar é
conhecida para uma determinada altitude, a drea da asa é caracteristica do avido em estudo e o
peso utilizado é o maximo estipulado para a decolagem da aeronave dentro das restricdes
operacionais de limite de pista.

3) Com o valor numérico de C;, calcula-se a partir da polar de arrasto o valor de Cp
para esta velocidade de voo.

4) A partir dos resultados obtidos para C, e Cp € possivel determinar o valor da
eficiéncia aerodinamica através da relacdo C;/Cp.
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5) Conhecido o peso e o valor da eficiéncia aerodinamica a tracdo requerida é
calculada pela aplicacdo da Equacgdo (4.6).

E importante citar que o resultado encontrado vale apenas para a velocidade adotada,
portanto, esse procedimento deve ser repetido indmeras vezes para diferentes velocidades de
voo como forma de se obter os varios pontos que formam a curva de tracdo requerida em
funcdo da velocidade de voo.

Com a utilizagdo da Equacao (2.8a), sdo necessdrios apenas trés passos para se obter a
tracdo requerida:

1) Escolher o valor da velocidade a ser analisada.

2) Determinar o coeficiente de sustentacio requerido para a velocidade em questio a
partir da Equacdo (2.9b).

3) Para a velocidade em andlise, substituir o C; encontrado na Equagdo (2.8a) e
resolvé-la como forma de se determinar um ponto da curva de tragdo requerida.

Novamente € importante citar que o resultado encontrado vale apenas para a
velocidade adotada, e assim, esse procedimento deve ser repetido para diferentes velocidades
de voo como forma de se obter os vérios pontos que formam a curva de tracio requerida em
funcdo da velocidade de voo.

Como forma de se obter um panorama geral das qualidades de desempenho da
aeronave geralmente as curvas de tracdo requerida e disponivel sdo representadas em um
mesmo grafico como mostra a Figura 4.4. Dessa maneira é possivel verificar em qual faixa de
velocidades a aeronave serd capaz de se manter em voo.

Tracido Disponivel

L1, (N) ¢

. Velocidade de maxima
>
eficiéncia aerodinamica

.
>

Vil D v(m /s)

Figura 4.4 — Curvas de tracdo disponivel e requerida.
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A seguir € apresentado um exemplo de célculo para a obtencdo da curva de tracdo
requerida de uma aeronave e sua respectiva comparagdo com a curva de tragdo disponivel. Em
todos os exemplos apresentados neste capitulo serd utilizada a mesma aeronave de referéncia,
pois dessa forma o leitor terd condi¢des de avaliar todo o desempenho dessa aeronave e
também ird adquirir o conhecimento fundamental para aplicar os conceitos aqui apresentados
em qualquer tipo de aeronave com propulsdo a hélice e a qualquer aeronave destinada a
participar da competi¢do SAE-AeroDesign.

Exemplo 4.1 — Determinacéao das curvas de tracao disponivel e requerida.

Considere que uma aeronave destinada a participar da competicio SAE-AeroDesign
possui uma drea de asa igual a 0,90m? e sua polar de arrasto € dada pela equacdo Cp =
0,022+0,065C,2. Determine e mostre em uma tabela todos os pontos da curva de tragdo
requerida dessa aeronave para um voo realizado em condi¢des de atmosfera padrdao ao nivel
do mar com a velocidade variando em incrementos de 2m/s desde 8m/s até 30m/s. Mostre
também nesta tabela os valores obtidos para os calculos isolados do arrasto parasita e
induzido da aeronave para esta mesma faixa de velocidade além de apresentar os dados
relativos a tracdo disponivel considerando a utilizagcdo de uma hélice APC 13”x4”. Represente
todos os dados da tabela obtida em um gréfico indicando o ponto de méaxima velocidade da
aeronave.

Dados:

W= 150N

p=1,225kg/m3

Solugdo:
Para a aeronave em estudo, o célculo da tracdo requerida e dos arrastos parasita e
induzido podem ser realizados da seguinte forma:

Para v= 8 m/s tem-se que:

A partir da Equagao (4.9b) calcula-se o C;, requerido para se manter essa velocidade.

2.W

Co=—7—
p-v .S
_2-150

b 1,225-82.090

C, =425

O respectivo coeficiente de arrasto total da aeronave é:
C, =0,022+0,065-C,*
C, =0,022 + 0,065 - 4,25°

C, =1196
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Dessa forma, a tracdo requerida pela aeronave nessa velocidade é obtida pela solucéo
da Equacdo (4.6).

;o 150
" 425/1,196

T =4221N

A forca de arrasto parasita para esta condi¢do pode ser calculada pela equacdo geral do
arrasto considerando-se o coeficiente de arrasto parasita Cpg = 0,022:

D, = p’vz’S'CDo

1
2
D, =%-1.225-82 .0,9-0,022
D, =0,77N

A forca de arrasto induzido para esta condi¢do também pode ser calculada pela
equacdo geral do arrasto utilizando-se o termo 0,065C;? da polar de arrasto dessa aeronave:

D. =

, %-p-vz-S-(0,065-CL2)

D, =%.1.225.82 -0,9-0,065 - 4,25

D, =4142N
Para v= 10 m/s tem-se que:

A partir da Equagdo (4.9b) calcula-se o Cy requerido para se manter essa velocidade.

2-W

C,=—7—
t p-v:-S

24150
1,225-10° - 0,90

L

C, =272
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O respectivo coeficiente de arrasto total da aeronave é:
C, =0,022+0,065-C,*
C, =0,022 +0,065-2,72°

C, =0,502

Dessa forma, a tracdo requerida pela aeronave nessa velocidade é obtida pela solugdo
da Equacdo (4.6).

;- 150
" 2,72/0,502

T.=27,68 N

A forca de arrasto parasita para esta condi¢do pode ser calculada pela equacdo geral do
arrasto considerando-se o coeficiente de arrasto parasita Cpg = 0,022:

D, :%-1.225.102 -0,9-0,022

D, =12IN

A forca de arrasto induzido para esta condicdo também pode ser calculada pela
equacdo geral do arrasto utilizando-se o termo 0,065C;? da polar de arrasto dessa aeronave:

D. =

, %-p-vz-S-(O,065-CL2)

D, = % -1.225-10%-0,9- 0,065 - 2,72°

D, =26,50N

Foram apresentados os célculos realizados apenas para os dois primeiros pontos como
forma de exemplo. Este mesmo procedimento deve ser realizado para os outros pontos

requisitados no enunciado do problema. A tabela de resultados obtida e o respectivo grafico
comparativo dos resultados estdo apresentados a seguir.
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v (m/s) T, (N) APC 13”x4” Do (N) D; (N) T, (N)
8 35,525 0,776 41,454 42,230
10 33,910 1,212 26,530 27,743
12 32,013 1,746 18,424 20,170
14 29,845 2,376 13,536 15,913
16 27,414 3,104 10,363 13,468
18 24,727 3,929 8,188 12,117
20 21,790 4,851 6,632 11,483
22 18,608 5,869 5,481 11,351
24 15,185 6,985 4,606 11,591
26 11,526 8,198 3,924 12,122
28 7,635 9,507 3,384 12,891
30 3,515 10,914 2,947 13,862

Traciio disponivel e Requerida

o
(=]

F =
(=]
Lom

[ (3 W
= = =
|
/f
ﬁ/:}
Iy
AT

Tracio (N)

T e - =
— |
i ' >
]
]

1
0 s Ve g 15 2p" R qg¥mi 3g 35

=

Velocidade (m/'s)

Analisando-se as curvas obtidas na aplicacdo do Exemplo 4.1 € possivel observar que
a minima velocidade da aeronave € obtida no ponto A na intersec¢do entre as curvas de tracio
disponivel e requerida e seu valor é préximo de 9,5m/s. E importante ressaltar que em
algumas situacdes de voo a velocidade de estol é maior que a velocidade minima obtida no
gréfico, e, dessa forma, como citado no Capitulo 2, a velocidade de estol para estas situacdes
representa a minima velocidade de voo da aeronave.

A méxima velocidade da aeronave € obtida no ponto C novamente na intersec¢io entre
as curvas de tracdo disponivel e requerida e seu valor é préximo de 26m/s. Por questdes de
seguranga ¢ como forma de respeitar as limitagdes do projeto estrutural da aeronave
geralmente esta velocidade ndao € atingida durante o voo ficando normalmente restrita a
velocidade do ponto de manobra obtida no estudo do diagrama v-n que serd apresentado em
detalhes em uma secdo futura do presente capitulo.

Normalmente a especificacdo da velocidade minima e méxima para uma determinada
condicdo de voo € limitada pela velocidade de estol e pela velocidade do ponto de manobra e
pode ser graficamente representada pelo envelope de voo da aeronave que serd mostrado
oportunamente neste capitulo.
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Ja para a velocidade de minima tragdo requerida obtida no ponto B a aeronave € capaz
de realizar um voo com a méaxima eficiéncia aerodindmica, de forma que a relacdo (L/D)
assume o seu valor maximo e nesta situacido € importante observar que a forca de arrasto
parasita € igual a for¢a de arrasto induzido, ou seja, a méxima relagdo (L/D) ocorre
exatamente no ponto de intersec¢do das curvas Dy e D;. Portanto para se obter uma condi¢io
de minima tracdo requerida da aeronave tem-se que:

D, =D, (4.10)

Outro aspecto relevante da curva de trac@o requerida é que em cada ponto da mesma a
aeronave se encontra com um angulo de ataque diferente, e, dessa forma, € muito conveniente
uma representacdo grifica da eficiéncia aerodinadmica em func¢do do dngulo de ataque, pois
dessa forma é possivel visualizar qual seria o angulo de ataque necessdrio para se obter a
méxima relacdo (L/D) e assim obter o menor valor de tracdo requerida para o voo da
aeronave.

Um modelo genérico da curva (C;/Cp) versus & é mostrado na Figura 4.5.

(Ci/Cp)

( f.‘f (‘f ) max

ol

Figura 4.5 — Eficiéncia aerodinamica em funcio do angulo de ataque.

-
»

Lo max (24

Neste ponto € importante que citar que um voo realizado em uma situagdo de minima
tracdo requerida representa em uma aeronave com propulsdo a hélice um voo realizado para
uma condi¢do de méaximo alcance. Segundo Anderson [4.2], o alcance € definido como a
distancia total percorrida (medida em relacdo ao solo) para um tanque completo de
combustivel. Portanto, um voo com maximo alcance significa voar em uma condi¢do que
propicie a maior distancia percorrida antes que o combustivel da aeronave termine.

4.4 — Poténcia disponivel e requerida
Para o caso de aeronaves com propulsdo a hélice, as curvas de poténcia disponivel e
requerida muitas vezes sdo mais utilizadas que as curvas de tragdo, pois fornecem subsidios
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importantes que permitem avaliar a maxima autonomia da aeronave e as condicdes de subida
da mesma.

A partir dos conceitos fundamentais da fisica, a poténcia € definida como o produto
entre a forca e a velocidade, e, portanto, as curvas de poténcia disponivel e requerida podem
ser obtidas a partir do produto entre a tracdo e a velocidade de voo.

Poténcia disponivel: por defini¢do, a poténcia disponivel representa toda a poténcia
que € fornecida pela hélice e pode ser calculada da seguinte forma:

P, =T, v 4.11)

Dessa forma, cada ponto da curva de tracdo disponivel pode ser relacionado com sua
respectiva velocidade como forma de se determinar a poténcia que a hélice é capaz de
fornecer a aeronave para a condi¢do de velocidade desejada.

Poténcia requerida: representa a poténcia que a aeronave necessita para realizar o
voo em diferentes condi¢des de velocidade e pode ser obtida pelo produto entre a tracdo
requerida e a velocidade de voo da seguinte forma:

P =T .v (4.12)

Uma outra forma de se representar a poténcia requerida € em fung@o dos coeficientes
aerodindmicos C; e Cp, a deducdo apresentada a seguir mostra como se obter uma equacio
que relacione a poténcia requerida com os coeficientes aerodindmicos da aeronave.

Substituindo-se a Equacdo (4.6) na Equacio (4.12), tem-se que:

v (4.13)

Sabendo-se que para uma condi¢do de voo reto e nivelado com velocidade constante a
forca de sustentacdo deve ser igual ao peso tem-se que:

pvi-8-C, 4.14)

v= /2—W (4.15)
p-S- CL

Substituindo-se a Equacao (4.15) na Equagéo (4.13), tem-se que:

portanto

W 2-W (4.16)

P = :
CL/CD p-S-C,

(4.16a)
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(4.16b)

(4.16¢)

(4.16d)

Em aeronaves de propulsdao a hélice, as curvas de poténcia disponivel e requerida
assumem a forma genérica mostrada na Figura 4.6. Os valores de vy, € Vg obtidos para as
curvas de poténcia sdo os mesmos que sdo obtidos pela andlise das curvas de tragdo, portanto
as curvas de poténcia representam uma alternativa para a determinacao dessas velocidades.

Um outro ponto relacionado as curvas de poténcia e que serd apresentado em detalhes
na secdo 4.7 diz respeito a capacidade de subida da aeronave, pois enquanto houver sobra de
poténcia a aeronave é capaz de ganhar altura e, portanto, a razdo de subida da mesma pode ser
determinada.

Poténcia Disponivel

P‘j, P, (\” I 3

1

1

1

1

i

1

i

" 1
%, " 4 !
1

1

1

1

I

i

I

1

-
L

Vinin VPranin Viniie v (m/s)

Figura 4.6 — Curvas de poténcia disponivel e requerida.

Com relagdo ao ponto que representa a velocidade de minima poténcia requerida
existe uma diferenca fundamental em relacdo ao ponto que representa a velocidade de minima
tracdo requerida, pois enquanto a tracdo requerida minima € obtida para a maxima eficiéncia
aerodindmica da aeronave (C;/Cp)mi, @ minima poténcia requerida serd obtida para a
condi¢do (C**ICp)max. Este resultado pode ser obtido a partir da andlise da Equacgdo (4.16d)
como apresentado a seguir.
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(4.16€)
1
. 3 C 2 A
P = 2/:‘; | (4.16f)
L
b 2 W’ c,’ @160
VS (o) e
L
C
P, s 'c% (4.16h)
L
3
p=|2W 1 (4.161)

“Ves ek,

Portanto, conhecendo-se os valores de peso, altitude e drea da asa, é possivel verificar
que a poténcia requerida € inversamente proporcional a (C, %Cp), ou seja, quanto maior for a
relagdo (C.*"*/Cp) menor serd a poténcia requerida e a realiza¢do de um voo na velocidade que
minimiza a poténcia requerida representa uma condi¢@o de angulo de ataque que corresponde
a maxima relacdo (C PICD).

Enquanto a velocidade que minimiza a tracdo requerida representa um voo com O
mdaximo alcance de uma aeronave com propulsdo a hélice, a velocidade de minima poténcia
requerida representa um voo com maxima autonomia. Segundo Anderson [4.2], a autonomia é
definida como o tempo total de voo para um tanque completo de combustivel. Portanto, um
Voo com maxima autonomia significa voar em uma condi¢ido que permita permanecer 0 maior
tempo no ar antes que o combustivel da aeronave termine.

Em resumo, para um avido com propulsdo a hélice, o voo de maximo alcance (7,)
ocorre para uma condi¢do (Cp/Cp)msr € Um VOO para maxima autonomia ocorre para uma
condi¢do (C."*/Cp)mar-

Também ¢ intuitivo constatar que a velocidade de méaximo alcance da aeronave é
maior que a velocidade de maxima autonomia, pois no caso do alcance voa-se com maior
velocidade percorrendo uma maior distdncia em um dado intervalo de tempo, porém com um
maior consumo de combustivel e para a condicdo de méixima autonomia voa-se com uma
velocidade menor consumindo menos combustivel, porém permanecendo um maior tempo em
voo. Na condicdo de minima poténcia requerida para um voo com méixima autonomia, o
coeficiente de arrasto parasita representa 1/3 do coeficiente de arrasto induzido. A dedugéo
apresentada a seguir mostra esta condi¢ao.

Sabendo-se que a minima tracdo requerida é obtida pela maximizagdo da relacdo
(C.*ICp) e que o coeficiente de arrasto Cp, pode ser representado pela polar de arrasto da
aeronave, pode-se escrever que:

c,? ¢
C, Cp+Kk-C°
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A partir dos conceitos do calculo diferencial e integral, é possivel determinar a
condicdo necessaria para se obter (CL3/2/CD)MX, assim, derivando-se a Equacdo (4.17) com
relacdo a C; e igualando-se o resultado a zero tem-se pela tabela de derivadas que:

C % u—-u-v
d L _|= d (gj:v u 2u Y o 4.18)
dC, | C,,+K -C, dC, \v v
Considerando que u = C.* e v=Cpe+KCp2, tem-se que:

u'ZLCL% :E.CL%‘I ZE-CL% (4.19)
dcC, 2 2

’ d 2

vV=—"—(C,+K-C,/)=2-K-C, (4.20)

dc,

Substituindo-se as Equagoes (4.19) e (4.20) na Equacdo (4.18) tem-se que:

3
p c % (CD0+K~CL2);~CL%—CL4-2-K-CL
BARN : -0 (421)
dc, | C,, +K-C, (Cpo + K C17)?
J c ;.CDO.CL%+;.K.CL(2+%)_2.K.CL(%“)
S . =0 (4.21a)
dc, | C,, +K-C, (Cpo + K C17)?
3 %3 % %
4 o % S G KO 2K
S . =0  (421b)
ac, | c,, +K -C, (Cpo + K C17)?

Sabendo-se que o termo (Cp,+K-C .*)? representa o quadrado do arrasto total da
aeronave e que seu valor € diferente de zero para uma condi¢do de minima poténcia requerida,
a Unica possibilidade de se zerar a Equacdo (4.21b) é fazer com que o numerador da funcdo
seja nulo, portanto:

%.CDO-CL%+%.K.CL%—2.K-CL%=0 4.21¢)
%CDO-CL% {K-CL%-(%—zH:o 4.21d)
%-CDO-CL%—%-K-CL%:O 4.21e)
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1
%-CDO .c,) :E-K-CL% 4.21f)
Isolando-se Cpy, tem-se que:
1. K.C A
o = —CLI (4.22)
3.2. CLA
27.K-C %
Do — ; — (4.22a)
6-C,?
C,p = % k-c,%5H) (4.22b)
Que resulta finalmente em:
C,y = % K-C,° (4.22¢)

Como o termo KC;? representa o coeficiente de arrasto induzido, tem-se que para a
condicdo de maxima autonomia que:

Cpy=—=-Cp; (4.23)

1

3 Co
Dessa forma prova-se analiticamente a relacio existente entre o coeficiente de arrasto

parasita e o coeficiente de arrasto induzido para uma situacdo de minima poténcia requerida.

Exemplo 4.2 — Determinacao das curvas de poténcia disponivel e requerida em funcao
da velocidade.

Para os resultados obtidos nas curvas de tracdo disponivel e requerida da aeronave
modelo utilizada no Exemplo 4.1, monte uma tabela relacionando as poténcias disponivel e
requerida com a velocidade de voo e mostre o grafico com as curvas de poténcia indicando a
velocidade de minima poténcia requerida.

Solugdo:

A partir da tabela de resultados obtidos para as curvas de tracdo no Exemplo 4.1
apresentadas a seguir, € possivel calcular todos os pontos das curvas de poténcia com a
utilizacdo das Equacdes (4.11) e (4.12).
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v (m/s) T,(N) APC 137x4” T, (N)
8 35,525 42,230
10 33,910 27,743
12 32,013 20,170
14 29,845 15,913
16 27,414 13,468
18 24,727 12,117
20 21,790 11,483
22 18,608 11,351
24 15,185 11,591
26 11,526 12,122
28 7,635 12,891
30 3,515 13,862

Para v = 8m/s
A poténcia disponivel € dada por:

P, =35525-8

P, =284,204W

e a poténcia requerida dada por:
P =T -v

P =42,230-8

P =337841W

Para v = 10m/s
A poténcia disponivel é dada por:

P, =33910-10

P, =339,100W

e a poténcia requerida dada por:
P =T -v

r r

P =27,743-10
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P =277.430W

Este processo deve ser repetido para toda a faixa de velocidades em estudo. Os
resultados obtidos da andlise estdo apresentados na tabela a seguir.

v (mfs) Py (W) P, (W)
8 284,204 337,841
10 339,105 277,433
12 384,163 242,044
14 417,841 222,782
16 438,634 215,490
18 445,001 218,119
20 435,806 229,673
22 409,377 249,727
24 364,452 278,194
26 299,695 315,193
28 213,805 360,975
30 105,478 415,877

O grafico resultante da andlise realizada é:

Poténcia disponivel e requerida

Potencia (W)

Velocidade (mn/s)

A velocidade de minima poténcia requerida (mixima autonomia) obtida pela andlise
realizada € aproximadamente v = 16m/s.

4.5 — Relacao entre a velocidade de minima traciao requerida (maximo alcance) e a
velocidade de minima poténcia requerida (maxima autonomia)

Como comentado na se¢do anterior, a velocidade de méaxima autonomia deve ser
menor que a velocidade que proporciona um voo com méaximo alcance, e a questao principal é
saber o quanto menor. Esta secdo apresenta uma forma analitica que permite realizar a
comparag¢do entre essas duas velocidades.

Para esta aplicacdo € importante lembrar que para um voo reto e nivelado com
velocidade constante, a forca de sustentacao deve ser igual ao peso, portanto:
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pvi-S-C, (4.24)

e assim, a velocidade de voo é dada por:

v= /Z—W (4.25)
p-S-C,

Para um voo de maximo alcance, verificou-se que a relacdo (C;/Cp) é méaxima e
representa o ponto de projeto aerodinamico obtido na anélise da polar de arrasto apresentada
no Capitulo 2, onde verifica-se a partir da Equacdo (2.691) que o coeficiente de sustentagdo
requerido para esta condicio é:

x C
C, =2

(4.26)

Dessa forma, para um determinado peso, area de asa e altitude de voo, a velocidade
que proporciona a menor tragdo requerida (maximo alcance) pode ser obtida com a
substituicdo da Equacgao (4.26) na Equacgao (4.25) resultando em:

_\/ 2-W
"\ pSCh /K

2-W %
v = — 2 (4.27a)
" (p'S'\/CDO/K}

(4.27)

1%
Ton

2-w K v
v, = (4.27b)
rmin p . S CDO

J4 para uma condicdo de poténcia requerida minima (méxima autonomia), o
coeficiente de sustentagdo requerido pode ser obtido pela Equagdo (4.22c), resultando em:

c, = TDO (4.28)

Substituindo-se a Equacao (4.28) na Equacéo (4.25), tem-se que:

2w
v, = (4.29)
\/p‘S-\/B-cDo/K
P
v, = 2-W (4.29a)
rmin p'S' 3'CD0/K
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P2
v, :(Z—W- K J (4.29b)

Desse modo tem-se que:

W\ /4
vy :[_2 WJ ( K j (4.30)
rmin p. S CDO
e
1
[ : (4.31)
" p-S 3-Cp,
Relacionando-se as Equagdes (4.30) e (4.31), pode-se escrever que:
1
oow): (k) »w) (& VA
VP . _— . :vT ) . . (4.32)
™ A\p-S Cho ™ A\p-S 3-Cpy
BNES)
.s) 3-c
¥ g, SO 7 (4.32)
(2-Wj4 ( K J :
p-S Chpo
G () (&)
ps) 3) (c
vPrmm :vTrmin ' p 1 ?/0 (4.32b)
(zw)é ( K j :
p-S Cpo
1V
Vp =V, (—) (4.32¢)
rmin rmin 3
Portanto:
Pery SOV (4.33)
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Exemplo 4.3 — Determinacdo analitica das velocidades de minima tracdo requerida e
minima poténcia requerida.

Para a aeronave do Exemplo 4.1 determine analiticamente as velocidades para maximo
alcance e mdxima autonomia.

Dados:

W= 150N

p=1,225kg/m3

S =0,9m?

Cp=0,022+0,065C;2?

Solugdo:

A velocidade de maximo alcance € obtida pela aplicagdo da Equacdo (4.30). A partir
da polar de arrasto fornecida tem-se que Cpy = 0,022 e K = 0,065.

e A2 (&)
o pes) Gy

L[ 20150 %'0,065%
T 11,225-0,9 0,022

v, =21,62m/s

7z

A velocidade de maxima autonomia € obtida pela relacdo encontrada na Equacio
(4.31), portanto:

vp =076-v,
v, =0,76-21,62

v, =1643m/s

P

E importante observar que os resultados obtidos podem ser comprovados diretamente
na leitura dos graficos obtidos nos Exemplos 4.1 e 4.2.

4.6 — Efeitos da altitude nas curvas de tracio e poténcia disponivel e requerida

O desempenho de uma aeronave ¢é influenciado significativamente com o aumento da
altitude de voo, pois uma vez que o aumento da altitude proporciona uma reducdo na
densidade do ar, tanto a tracdo disponivel como a requerida e suas respectivas poténcias
sofrem importantes variagdes que reduzem a capacidade de desempenho da aeronave.

Em relaco a trag@o disponivel, considera-se que com a reducdo da densidade do ar a
hélice produzird um empuxo menor que o gerado ao nivel do mar. Segundo o modelo
propulsivo adotado no Capitulo 3, a tracdo disponivel é calculada da seguinte forma:

P .
T, :M.&:Tdo P (4.34)

v Po Po
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Portanto, a tracdo disponivel em altitude pode ser calculada da seguinte forma:

D
T, =T, =

0

(4.34a)

A Equacio (4.34a) relaciona a trag@o disponivel ao nivel do mar com as densidades do
ar em altitude e ao nivel do mar, assim, como a densidade do ar diminui com o aumento da
altitude, percebe-se que a relacdo o,/ sempre serd um nimero menor que 1, portanto, quanto
maior for a altitude de voo menor serd a tracdo disponivel para uma determinada situagédo de
voo. Geralmente a variagdo da curva de tracdo disponivel com a altitude de voo segue o
modelo apresentado na Figura 4.7.

T ant

¥ ('mi' 5)

Figura 4.7 — Variagao da trag@o disponivel com a altitude.

Para o caso da curva de tragdo requerida, esta também sofre significativas mudangas,
pois como visto, a tragdo requerida representa a forga necessaria para vencer o arrasto total da
aeronave e ¢ calculada pela seguinte equagao:

T = W (4.35)
(c,/1Cp)
com o valor do coeficiente de sustentacdo requerido na altitude calculado por:
C,, = 2—W2 (4.36)
ph ’ S v

A andlise da Equagdo (4.36) permite observar que com o aumento da altitude e a
conseqiiente diminui¢do da densidade do ar o coeficiente de sustentagdo requerido para um
determinado peso e velocidade da aeronave deve ser aumentado, ou seja, existe a necessidade
de se voar com um maior angulo de ataque.

O aumento do C; requerido também propicia um aumento no coeficiente de arrasto
total da aeronave, pois como visto, este é calculado a partir da polar de arrasto da seguinte
forma:

C,, =C, +K-C,° (4.37)
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Portanto, o aumento da altitude proporciona um impacto direto na efici€ncia
aerodindmica da aeronave para uma determinada condi¢do de peso e velocidade.
Efetivamente na presenca da altitude, a relacio (C,/Cp) para uma determinada velocidade de
voo é menor que ao nivel do mar, assim, a andlise da Equacdo (4.35) permite observar que
mantendo-se o peso da aeronave, a redugdo da eficiéncia aerodindmica na presenca da altitude
propicia um aumento na tracdo requerida. A Figura 4.8 mostra o impacto do aumento da
altitude na curva de trag@o requerida de uma aeronave.

.4

k3:=h2
kg>k;
k;?fm
kg

» (ms)

Figura 4.8 — Varia¢do da tragdo requerida com a altitude.

Para se avaliar a real capacidade de desempenho de uma aeronave na altitude é
conveniente representar as curvas de tracdo disponivel e requerida em um unico gréfico
considerando diversas condi¢gdes de altitude. A Figura 4.9 mostra os efeitos da variagdo da
altitude nas curvas de tracdo disponivel e requerida da aeronave.

I ER IV
T (Bz = k)

T (2= hey)
T,. (h; = hg)

T, (o)

Ta (k)
Ty (= lg)
Ty = hy)
Ty (s = liz)

» (m/fs)
Figura 4.9 — Variagdo das curvas de tra¢do disponivel e requerida com a altitude.

E importante observar que o aumento da altitude proporciona uma reducao na sobra de
tracdo além de propiciar o aumento da velocidade minima e a redugdo da velocidade mdxima
da aeronave. Também pode-se notar que para um determinado valor de altitude a curva de

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



170

tracdo disponivel € tangente a curva de tragdo requerida, esta situagcdo estd representa pelo
ponto A na Figura 4.9.

Como serd apresentado na se¢do 4.13, a altitude que proporciona a tangencia entre as
curvas de tracdo determina o teto absoluto de voo da aeronave e nesta condi¢do existe uma
unica velocidade que permite manter uma situa¢do de voo reto e nivelado com velocidade
constante.

Exemplo 4.4 — Influéncia da altitude nas curvas de tracio disponivel e requerida.

Para a aeronave modelo utilizada no Exemplo 4.1, calcule e represente em uma tabela
os valores da tracdo disponivel e requerida para a faixa de velocidades em estudo
considerando as seguintes altitudes: 4 = Om, 4 = 1500m, & = 3000m e /& = 4500m.

Represente os resultados obtidos em um grafico e determine a velocidade de maximo
alcance para cada uma das altitudes avaliadas.

Dados: W = 150N, § = 0,9m?, Cp = 0,022 + 0,065C;2, po = 1,2250kg/m3, pisoo =
1,0581kg/m3, p3000=0,9092kg/m3, pus0o= 0,7770kg/m3.

Solugdo:

Para as condicdes ao nivel do mar & = Om os resultados obtidos no Exemplo 4.1 estdo
apresentados na tabela a seguir.

v (m/s) T,(N) APC 137x4” T, (N)
8 35,525 42,230
10 33,910 27,743
12 32,013 20,170
14 29,845 15,913
16 27,414 13,468
18 24,727 12,117
20 21,790 11,483
22 18,608 11,351
24 15,185 11,591
26 11,526 12,122
28 7,635 12,891
30 3,515 13,862

Para h = 1500m, novas curvas sdo obtidas para p = 1,0581kg/m3 com os valores de
tracdo disponivel e requerida calculados para cada uma das velocidades da faixa em estudo.

Como forma de exemplificar o cédlculo realizado, a seguir s@o apresentados os dois
primeiros pontos da curva.

Para v = 8m/s

A tragdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
forma:

Yo
T, =T, =t
Po
T, =35525- 10581
1,2250
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T, =30,684N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucdo da Equacao (4.35).

ro W
(c,1Cy)

O Cy requerido para esta altitude e velocidade é:

2.W
CLh =" o 2
Py Sy
24150
M 1,0581-0,9 - 8>
C,, =4922

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
2
Cpy=Cpy +K-Cy,

Cpy = 0,022+ 0,065 - 4,922
Cp =1,596

Portanto a tragdo requerida para uma velocidade de 8m/s a 1500m de altitude é:

;oo 150
" (4,922/1,596)

T =48,663N

Para v = 10m/s
A tracdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
forma:

Yo
T, =T, =t
Po
T, =33910- —1’0581
1,2250
T, =29,289N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucido da Equacdo (4.35).
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ro_ W
(c, 1Cy)

O C, requerido para esta altitude e velocidade é:

2.W
CLh=—2
ph.S'v
_ 2150
M 1,0581-09-102
C,, =3,150

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpo +K-C,,°

Cp, =0,022+0,065-3,150°

Cp, =0,667

Portanto a tragdo requerida para uma velocidade de 10m/s a 1500m de altitude é:

;oo 150
" (3150/0,667)

T. =31762N

Este processo deve ser repetido para toda a faixa de velocidades em estudo. O
resultado obtido para uma condicdo de voo a 1500m de altitude estd apresentado na tabela a
seguir.

v (m/s) Ta1500m (N) 71500 (N)
8 30,684 48,663
10 29,289 31,762
12 27,651 22,838
14 25,778 17,724
16 23,678 14,679
18 21,358 12,874
20 18,821 11,868
22 16,072 11,416
24 13,116 11,366
26 9,9556 11,624
28 6,594 12,130
30 3,036 12,840
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Para & = 3000m, novas curvas s@o obtidas para p = 0,9092kg/m3? com os valores de
tracdo disponivel e requerida calculadas para cada uma das velocidades da faixa em estudo.

Como forma de exemplificar o célculo realizado, a seguir sdo apresentados os dois
primeiros pontos da curva.

Para v = 8m/s

A tracdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
forma:

P
T, =T, L
0
T, =35525- 0,9092
1,2250
T, =26368N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucdo da Equacao (4.35).

r——W__
(C,/Cp)

O Cy requerido para esta altitude e velocidade é:

2. W
CLh =" o 2
Py Sy
. 2.150
M 0,9092-0,9 - 82
C,, =5728

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp,=Cpo+K-C,’°

C,, =0,022+0,065-5,728"

Cp, =2,155

Portanto a tracdo requerida para uma velocidade de 8m/s a 3000m de altitude é:

;o 150
" (5.728/2,155)
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T =56,425N
Para v = 10m/s
A tracdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
P
Ty =Ty —"
0
2
T, =33910- 0,909
1,2250
T, =25169N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucdo da Equacao (4.35).

ro_ W
(c,/1¢,)

O Cy requerido para esta altitude e velocidade é:

2. W
CLh :—2
Py Sy
~ 2-150
M 0,9092-0,.9-10°
C,, =3,666

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp,=Ch+K-C,’°

Cp, =0,022 + 0,065 - 3,666

C,, =0,895

Portanto a tragdo requerida para uma velocidade de 10m/s a 3000m de altitude é:

- 150
" (3,666/0,895)

T =36,643N
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Este processo deve ser repetido para toda a faixa de velocidades em estudo. O
resultado obtido para uma condicdo de voo a 3000m de altitude estd apresentado na tabela a
seguir.

v (m/s) Ta3000m (N) 73000 (N)
8 26,368 56,425
10 25,169 36,643
12 23,761 26,118
14 22,152 20,000
16 20,348 16,266
18 18,353 13,948
20 16,173 12,536
22 13,811 11,741
24 11,271 11,390
26 8,555 11,372
28 5,667 11,616
30 2,609 12,072

Para h = 4500m, novas curvas sdo obtidas para p = 0,7770kg/m3 com os valores de
tracdo disponivel e requerida calculadas para cada uma das velocidades da faixa em estudo.

Como forma de exemplificar o cédlculo realizado, a seguir sd@o apresentados os dois
primeiros pontos da curva.

Para v = 8m/s

A tracdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
forma:

P
T, =T, e
0
T, =35525- 0,7770
1,2250
T, =22534N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucdo da Equacdo (4.35).

ro_ W
(C,/1Cp)

O Cy requerido para esta altitude e velocidade é:
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2-W
C‘Lh =T < 2
Py Sy
2-150
T s o2
0,777-0,9-8
C,, =603

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpo +K-C,,°

Cp, =0,022+ 0,065 6,703°

Cp, =2,942

Portanto a tragdo requerida para uma velocidade de 8m/s a 4500m de altitude é:

;oo 150
" (6,703/2,942)

T =65844N

Para v = 10m/s
A tracdo disponivel nessa altitude pode ser obtida pela Equacdo (4.34a) da seguinte
forma:

P
T, =T, -
)
T, =33910- 0,7770
1,2250
T, =21509N

A tracdo requerida nessa altitude € obtida a partir da solucdo da Equacao (4.35).

r-——W__
(C,/C,)

O Cy requerido para esta altitude e velocidade é:
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2.W
CLh = 3
Py Sy
2150
0,777-0,9 102
C,, =4.290

Dessa forma o correspondente coeficiente de arrasto é:
2
Cpp=Cpo +K-Cy,

C,, =0,022+0,065- 4,290
C,, =1218

Portanto a tragdo requerida para uma velocidade de 10m/s a 4500m de altitude é:

;oo 150
" (4,290/1,218)

T. =42,594N

Este processo deve ser repetido para toda a faixa de velocidades em estudo. O
resultado obtido para uma condicdo de voo a 4500m de altitude estd apresentado na tabela a
seguir.

v (m/s) Tas500m (N) 74500 (N)
8 22,534 65,844
10 21,509 42,594
12 20,306 30,153
14 18,931 22,847
16 17,389 18,307
18 15,684 15,401
20 13,821 13,533
22 11,803 12,364
24 9,632 11,692
26 7,311 11,387
28 4,843 11,365
30 2,229 11,570

O grafico resultante da andlise realizada é o seguinte:
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Variacio da tracdo com a altitude
70
60 \ —h=0m |
\\ —h=1500m
50 —
= —h=3000m
Z \
s 40 —h=4500m ||
s 30
. NN
20
10
0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (my/s)

A velocidade de maximo alcance € determinada pela solu¢cdo da Equagéo (4.30) para a
altitude em questao.
Portanto, para i = Om:

) _(Z_WJ%.L%
v ps) en

b = 2-150 %. 0,065%
o\ 1,225-0,9 0,022

T,

v, =21,62m/s

Tomi

Para 7 = 1500m:
1
o (Z_WY .[LJA
rmin p . S CDO

T
L 2150 %. 0,065 J
T 1,0581-0,9 0,022

v, =2327m/s

Para 2 = 3000m:

) _(Z_WJ%.L%
v ps) (en
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L[ 2150 %.0,065%
Trmn 1 10,9092 -0,9 0,022

v, =2510m/s

T i

Para i = 4500m:

e A2 (&)
o pes) Gy

L2150 %‘0,065%
T 10,7770 - 0,9 0,022

v, =27.15m/s

Dessa forma, percebe-se que com o aumento da altitude, a maxima efici€ncia
aerodindmica da aeronave ocorre para uma velocidade maior.

Com relacdo a poténcia disponivel, esta também € influenciada pelo aumento da
altitude, onde uma significativa reducdo é observada conforme a densidade do ar diminui.
Uma aproximagdo vdlida para o cdlculo da poténcia disponivel em altitude é a partir da
relacdo existente entre a tracdo disponivel e a velocidade de voo, portanto, a Equacdo (4.38)
pode ser utilizada como forma de se obter uma variacdo aproximada da poténcia disponivel
em relacdo a altitude de voo, assim:

Py =T, -v (4.38)
ou

Pi

0

Pdl

=T, -y (4.382)

A variagdo caracteristica da curva de poténcia disponivel em fungdo da altitude é
apresentada a seguir na Figura 4.10.
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hp
}I;>f£9
}Ig>f£1
}I3>}I2

)

» (m/s)
Figura 4.10 — Variacédo caracteristica da poténcia disponivel com a altitude.

No caso da poténcia requerida, a sua variacdo em func¢ao da altitude pode ser calculada
por um processo simples que relaciona as equagdes utilizadas para o cdlculo ao nivel do mar
com a condicdo de altitude desejada, assim, para o nivel do mar considerando um
determinado peso e velocidade de voo, o coeficiente de sustentagdo requerido é dado por:

2-W

C,y=—"—
L0 p0~S~v2

(4.39)

E a poténcia requerida dada por:

/2.W-c ?
P,= —D3 (4.40)
Po - S- CL()

Com o valor do coeficiente de arrasto determinado pela polar de arrasto do seguinte
modo:

Cp,=Cp+K-Cp’ (4.41)

Para o caso do voo em altitude, as Equacgdes (4.39), (4.40) e (4.41) também podem ser
utilizadas, porém agora considerando a densidade do ar para a condi¢@o desejada, portanto:

2-W

C,=——
o ph.S'v2

(4.42)

2

E importante notar que como as condi¢des de peso e velocidade sdo mantidas, a
reducdo da densidade do ar provoca um aumento do coeficiente de sustentacdo requerido e
consequentemente um aumento no coeficiente de arrasto total da aeronave que pode ser
calculado por:

Cp=Cpy+K-C,’ (4.43)
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E assim, a poténcia requerida em altitude é calculada pela Equacdo (4.44) apresentada
a seguir:

(4.44)

Como a metodologia apresentada seguiu as mesmas consideragdes adotadas para o
estudo das curvas de tracdo disponivel e requerida com a altitude, uma forma direta para se
obter todos os pontos da curva de poténcia requerida em funcdo da altitude é através do
produto da tracdo requerida em altitude pela velocidade de voo, assim:

P,=T, v (4.45)

Esta equagdo € vélida apenas se os critérios adotados forem os mesmos, ou seja,
mantém-se a velocidade de voo e considera-se a variacdo do C, e do Cp para uma
determinada altitude.

A Figura 4.11 mostra a variagdo caracteristica da curva de poténcia requerida em
funcdo da altitude de voo para o modelo em estudo.

2. (W) 1

h3>k2
kg>k1

k; }fx,g
hg

=

v Erru’s)

Figura 4.11 — Variacdo da poténcia requerida com a altitude.

Da mesma forma que é realizado para as curvas de tracdo disponivel e requerida, as
curvas de poténcia disponivel e requerida em fungdo da altitude devem ser tragcadas em um
Unico gréifico, pois assim serd possivel obter um panorama geral que propicie uma andlise
apurada das condi¢Ges de desempenho de subida e velocidade de médxima autonomia para
qualquer altitude de voo avaliada. A Figura 4.12 mostra os efeitos da variagdo da altitude nas
curvas de poténcia disponivel e requerida.
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Py, Py (W)

v ('ml's)

Figura 4.12 — Influéncia da altitude nas curvas de poténcia disponivel e requerida.

A andlise da variacdo da altitude nas curvas de poténcia permite observar que quanto
maior for a altitude, menor € a sobra de poténcia existente, e, como serd mostrado na préxima
secdo do presente capitulo, isto proporciona um forte impacto no desempenho de subida da
aeronave, ou seja, o aumento da altitude de voo provoca uma reducdo significativa na razio
de subida da aeronave, pois como serd estudado, com a manutencio do peso, uma redugdo na
sobra de poténcia acarreta em uma diminui¢c@o na capacidade do avido ganhar altura.

O ponto A representado no grafico, tal como nas curvas de tracdo representa o teto
absoluto de voo da aeronave e pela andlise das curvas de poténcia, é possivel verificar que
para uma determinada altitude, a sobra de poténcia € nula, e como serd apresentado, nesta
condicdo a aeronave ndao possui mais condi¢des de ganhar altura.

Com relacdo a velocidade de méxima autonomia, a variacdo da altitude também
contribui para o aumento dessa velocidade tal como ocorre para a velocidade de maximo
alcance obtida pela andlise das curvas de tragdo.

Exemplo 4.5 — Influéncia da altitude nas curvas de poténcia disponivel e requerida.

A partir dos resultados obtidos no Exemplo 4.4, calcule e represente em uma tabela os
valores da poténcia disponivel e requerida para a mesma faixa de velocidades e para as
mesmas altitudes. Represente os resultados obtidos em um gréfico e determine a velocidade
de méaxima autonomia para cada uma das altitudes avaliadas.

Solugéo:

Para as condicdes ao nivel do mar, £ = Om, os resultados foram obtidos no Exemplo
4.2 e estdo apresentados na tabela a seguir:
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v (m/s) Py (W) P, (W)
8 284,204 337,841
10 339,105 277,433
12 384,163 242,044
14 417,841 222,782
16 438,634 215,490
18 445,091 218,119
20 435,806 229,673
22 409,377 249,727
24 364,452 278,194
26 299,695 315,193
28 213,805 360,975
30 105,478 415,877

Para h = 1500m, os valores de poténcia requerida e disponivel podem ser obtidos com
a solucdo das Equacdes (4.38) e (4.45) para cada velocidade de voo desejada. Os valores de
tracdo disponivel e requerida para esta altitude obtidos no Exemplo 4.4 estdo apresentados na
tabela a seguir:

v (m/s) Ta1500m (N) 71500 (N)
8 30,684 48,663
10 29,289 31,762
12 27,651 22,838
14 25,778 17,724
16 23,678 14,679
18 21,358 12,874

20 18,821 11,868
22 16,072 11,416
24 13,116 11,366
26 9,9556 11,624
28 6,594 12,130
30 3,036 12,840

Considerando a velocidade de 8m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:
P,=T, v

P, =30,684-8

P, =245479W

E a poténcia requerida é:

P, =48,663-8
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P, =389,306 W
Considerando a velocidade de 10m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:

Pdl

1

=Ty, v
P, =29,289-10
P, =292890W

E a poténcia requerida é:

Prh = Trh v
P, =31762-10
P, =317.62W

O processo € repetido para toda faixa de velocidades em estudo, e o resultado obtido para esta
altitude estd apresentado na tabela a seguir.

v (m/s) Parso0m (W) P1500 (W)
8 245,479 389,306
10 292,899 317,629
12 331,816 274,063
14 360,902 248,139
16 378,863 234,877
18 384,445 231,732
20 376,424 237,378
22 353,600 251,155
24 314,786 272,790
26 258,846 302,248
28 184,653 339,649
30 91,082 385,214

Para / = 3000m, os valores de poténcia requerida e disponivel podem ser obtidos com
a solucdo das Equacdes (4.38) e (4.45) para cada velocidade de voo desejada. Os valores de
tracdo disponivel e requerida para esta altitude obtidos no Exemplo 4.4 estdo apresentados na
tabela a seguir:
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v (m/s) Tu3000m (N) T 3000 (N)
8 26,368 56,425
10 25,169 36,643
12 23,761 26,118
14 22,152 20,000
16 20,348 16,266
18 18,353 13,948

20 16,173 12,536
22 13,811 11,741
24 11,271 11,390
26 8,555 11,372
28 5,667 11,616
30 2,609 12,072

Considerando a velocidade de 8m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:
P,=T, v

P, =26368-8

P, =210948W

E a poténcia requerida é:

P

rh

=T

rh

-V
P, =56,425-8
P, =45L,400W

Considerando a velocidade de 10m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:

Py, =T, v
P, =25169-10
P, =251,690 W

E a poténcia requerida é:

P

rh

=T

rh

%

P, =36,643-10

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



186

P, =366430W

O processo € repetido para toda faixa de velocidades em estudo, e o resultado obtido para esta
altitude estd apresentado na tabela a seguir.

v (m/s) P a3000m (W) P 3000 (W)
8 210,948 451,400
10 251,698 366,435
12 285,141 313,416
14 310,135 280,010
16 325,570 260,266
18 330,366 251,071
20 323,473 250,730
22 303,860 258,319
24 270,506 273,369
26 222,435 295,687
28 158,678 325,259
30 78,270 362,189

Para h = 4500m, os valores de poténcia requerida e disponivel podem ser obtidos com
a solucdo das Equacdes (4.38) e (4.45) para cada velocidade de voo desejada. Os valores de
tracdo disponivel e requerida para esta altitude obtidos no Exemplo 4.4 estdo apresentados na
tabela a seguir:

v (m/s) Tas500m (N) 74500 (N)
8 22,534 65,844
10 21,509 42,594
12 20,306 30,153
14 18,931 22,847
16 17,389 18,307
18 15,684 15,401
20 13,821 13,533
22 11,803 12,364
24 9,632 11,692
26 7,311 11,387
28 4,843 11,365
30 2,229 11,570

Considerando a velocidade de 8m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:

P, =T, v
P, =22534-8
P, =180,273W
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E a poténcia requerida é:

Prh = Trh v
P, =65844-8
P, =526,756 W

Considerando a velocidade de 10m/s, a poténcia disponivel para essa altitude sera:

Py, =T, v
P, =21,509-10
P, =215090W

E a poténcia requerida é:
P,=T, v

P, =42594-10

P, =425940W

O processo € repetido para toda faixa de velocidades em estudo, e o resultado obtido para esta
altitude estd apresentado na tabela a seguir.

v (m/s) Payso0m (W) P 4500 (W)
8 180,273 526,756
10 215,097 425,946
12 243,677 361,837
14 265,037 319,861
16 278,227 292,918
18 282,326 277,227
20 276,435 270,668
22 259,674 272,027
24 231,171 280,616
26 190,090 296,073
28 135,604 318,246
30 66,888 347,120

O grifico resultante da anélise realizada estd apresentado na figura a seguir:
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Variaciio da poténcia com a altitude
600
500 \\
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8
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2
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A velocidade de médxima autonomia é calculada pela solucdo da Equacdo (4.31)
considerando a densidade do ar relativa a altitude em estudo.
Portanto, para i = Om:

2w (kY
Vp = .
rmin p.S 3.CD0

L[ 2150 %‘ 0,065 Y
Fram—1,225-0,9 3.0,022

v, =1643m/s

Para i = 1500m:

2w (k)
Vp = .
rmin p.S 3.CD0

L 2150 %. 0,065 7
Fram 1 1,0581-0,9 3.0,022

v, =17,68m/s
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Para 2 = 3000m:

2wV (kY
Ve = :
m™o\p-S 3-Cpy

L2150 %‘ 0,065 Y
Fran 10,9092 - 0,9 3.0,022

v, =19,07m/s

 mi

Para h = 4500m:

Vp .
o p-S 3-Cpy

Lo 2150 %_ 0,065 %
P 10,777 0,9 3.0,022

v,  =20,63m/s

 mi

Assim, € possivel observar que o aumento da altitude proporciona um aumento na
velocidade de maxima autonomia da aeronave.

Esta se¢do procurou mostrar de forma clara e objetiva os efeitos provocados pela
variagdo da altitude nas curvas de tracdo e poténcia de uma aeronave com propulsdo a hélice.
Para o propdsito da competi¢do AeroDesign esta andlise € muito importante pois permite a
equipe ter uma visdo global do desempenho da aeronave em diversas condicdes de altitude e
assim poder durante a competi¢do prever com acuracidade qual serd a carga maxima que pode
ser transportada nas condi¢des locais de altitude densidade no momento do voo.

E muito importante comentar que geralmente os erros de projeto sdo
fundamentalmente gerados pelo fato de muitas equipes desconsiderarem os efeitos da altitude
nos célculos de desempenho da aeronave.

4.7 — Analise do desempenho de subida

A andlise do voo de subida representa um parimetro muito importante para aeronaves
que participam da competicdo AeroDesign, pois como os voos sdo realizados em condi¢des
limites de operagdo do avido, o piloto deve possuir muita experiéncia e sensibilidade para
evitar o estol da aeronave nos instantes iniciais que sucedem a decolagem.

A razdo de subida de uma aeronave representa a velocidade vertical da mesma, e,
como serd mostrado nesta secdo, pode ser obtida de maneira simples a partir de um modelo
aproximado que utiliza como referéncia as curvas de poténcia disponivel e requerida obtidas
para o voo reto e nivelado.

Como forma de se avaliar as qualidades de subida de um avido, considere o modelo
mostrado na Figura 4.13.
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Figura 4.13 — Forgas atuantes durante um voo de subida.

Nesta situagdo, a velocidade da aeronave estd alinhada com a direcao do vento relativo
e forma um angulo de incidéncia @ com rela¢do a uma referéncia horizontal. Dessa forma, um
tridngulo de vetores para indicar a velocidade pode ser representado da seguinte forma.

% v, =vsen@=R/C
g

v, = veost

Figura 4.14 — Triangulo de velocidades para anélise do voo de subida.

Considerando que a subida seja realizada para uma condi¢do de velocidade constante,
as equacdes de equilibrio da estitica também podem ser utilizadas, e, portanto, uma anélise da
Figura 4.14 permite observar que em uma condi¢io de subida, o peso possui duas
componentes dadas por Wsen6@ e Wcos@ que sdo utilizadas para compor as equagdes de
equilibrio da seguinte forma:

T=D+W-senf (4.46)

Esta equacdo representa a soma das forcas paralelas a dire¢cdo de voo da aeronave, e
pode-se perceber que em uma condicao de subida, a tracdo disponivel além de atuar como
forma de vencer a forca de arrasto (tracdo requerida), também deve ser capaz de vencer a
componente do peso dada por Wsen 6.

A soma das forcas perpendiculares a dire¢do de voo resulta em:

L=W -cos@ (4.47)

Nesta equagdo é importante observar que durante um voo de subida a forca de
sustentacdo é menor que o peso da aeronave.

A Equacdes (4.46) e (4.47) representam as equagdes do movimento para um voo de
subida com velocidade constante e sdo andlogas as Equacdes (4.1) e (4.2) obtidas para o voo
reto e nivelado.
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Como citado no inicio dessa secdo, a razdo de subida pode ser obtida através da
andlise das curvas de poténcia disponivel e requerida, e, como visto, a forma matemética para
se obter a poténcia € a partir do produto entre tracdo e velocidade, e, portanto, a Equacio
(4.46) pode ser reescrita da seguinte forma:

T-v=D-v+W-v-senf (4.48)

T -v—-D-v=W -v-senf (4.48a)

T-v=D-v =v-send (4.48b)
w

Uma andlise da Figura 4.14 permite observar que o termo vsend representa a
velocidade vertical da aeronave denominada razdo de subida (R/C) “rate of climb”, portanto, a
partir da Equac@o (4.48b) pode-se concluir que:

Tv=Dv_p/ (4.49)

Na Equacgio (4.49), o termo Tv representa a poté€ncia disponivel e o termo Dv a
poténcia requerida, ambas para uma mesma condi¢cdo de peso e altitude, portanto, a Equacéo
(4.49) pode ser reescrita da seguinte forma:

P, -P
—dW " =R/C =vsen® (4.50)

Dessa forma verifica-se que a razdo de subida pode ser calculada a partir da sobra de
poténcia existente em uma determinada condi¢do de voo. Pela andlise das curvas de poténcia
disponivel e requerida, € possivel observar que enquanto houver sobra de poténcia, a aeronave
é capaz de subir.

A Figura 4.15 mostra a sobra de poténcia existente para garantir o voo de subida.

Poténcia Disponivel

Ps P (N) 4

-
“¥

Vi V:pramin Vi v {mfs)

Figura 4.15 — Ilustrag@o da sobra de poténcia.
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E importante observar que ao longo da faixa de velocidades, existe um ponto no qual a
sobra de poténcia é mdxima, para esta velocidade consegue-se obter a méaxima razdo de
subida da aeronave e a partir da solucio da Equacgao (4.50), € possivel determinar o angulo de
incidéncia que propicia esta condicao.

As Equacgdes (4.51) e (4.52b), permitem realizar o cdlculo da mdxima razdo de subida
e do angulo de incidéncia que proporciona esta condicao.

P,—-P)
R/C, = s =P e (4.51)
w
pela Equacdo (4.50), pode-se escrever que
R/IC,, =v-sen(Og, cpi} (4.52)
R/C,,
sen(Og g} =—— (4.52a)
v
R/C,,
Ok cmax = arcsen( — j (4.52b)
v

E muito comum representar a razdo de subida em um gréifico que relacione esta com a
velocidade horizontal. A Figura 4.16 mostra a curva genérica da razdo de subida em fungio da
velocidade horizontal para uma aeronave com propulsdo a hélice.

RAC (mis) 4

A S

e

Vol ¥ (ms)
Figura 4.16 — Polar de velocidades para razdo de subida.

A representagdo grafica da razdo de subida em funcdo da velocidade horizontal
também ¢ citada na bibliografia aerondutica com o nome de polar de velocidades, pois tal
como a polar de arrasto, representa a velocidade resultante em coordenadas polares, portanto,
um grafico representado em uma escala conveniente permite se obter a velocidade resultante
ao longo da trajetéria de voo e ao mesmo tempo o correspondente dngulo de subida para
qualquer condi¢@o desejada.
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A andlise da Figura 4.16 permite observar que para uma determinada velocidade é
possivel se obter a maxima razdo de subida correspondente a um determinado peso e altitude.
Esta velocidade ¢ denominada velocidade de maxima razdo de subida e para esta situagdo
existe um angulo de incidéncia que proporciona a méixima razdo de subida denotado por
Or/Cmax-

Outro ponto importante relativo a razdo de subida é quando se deseja ganhar altura
rapidamente para se livrar de um obstdculo. Nesta situacd@o, a subida deve ser realizada para
uma condicdo de maximo angulo de subida 8, Este dngulo corresponde a uma menor
velocidade horizontal e uma menor razdo de subida, porém proporciona uma subida mais
ingreme da aeronave.

Para o caso de aeronaves que participam da competicdo AeroDesign, como a mesma
opera em condi¢Oes limites de peso e normalmente a sobra de poténcia € muito pequena, é
essencial que a subida seja realizada com uma velocidade horizontal maior e com uma
pequena razdo de subida e consequentemente um pequeno angulo de subida, pois dessa forma,
a maior velocidade horizontal € utilizada como forma de aumentar a for¢a de sustentacio
necessdria para vencer o peso da aeronave e assim, permitir uma condi¢do segura de subida
logo apods a decolagem. A Figura 4.17 apresentada a seguir mostra a aeronave da equipe
Taperd em uma condi¢@o de subida durante um dos voos de teste realizado.

Figura 4.17 — Aeronave da equipe Taperd em voo de subida.

Exemplo 4.6 — Determinacao da razao de subida.

Para a aeronave modelo do Exemplo 4.1, monte uma tabela relacionando a razao de
subida com a velocidade horizontal da aeronave e represente os resultados obtidos em um
grafico. Identifique no grafico a mdxima razdo de subida e identifique qual é o angulo que
proporciona esta razdo de subida. (considere a andlise para as condicdes de atmosfera padrao
ao nivel do mar).

Solugdo:

A partir dos valores de poténcia disponivel e requerida obtidas no Exemplo 4.2, pode-
se calcular a sobra de poténcia existente para cada valor de velocidade adotada, portanto:

Para v = 8m/s:

AP=P, - P.
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AP =284,200 — 337,841

AP =-53,641W
Para v = 10m/s:
AP=P, - P

AP =1339,100 - 277,433
AP =61,666 W

Os resultados obtidos para o célculo realizado para todas as velocidades avaliadas na
faixa em estudo estdo apresentados na tabela a seguir.

v (m/s) AP (W)
8 -53,641
10 61,666
12 142,111
14 195,047
16 223,133
18 226,966
20 206,126
22 159,648
24 86,245
26 -15,517
28 -147,195
30 -310,428

Pela solucdo da Equacgdo (4.50) calcula-se a razdo de subida da aeronave em estudo
considerando W = 150N.

Para v = 8m/s:

Como a sobra de poténcia € negativa, a aeronave nio possui condi¢cdes de ganhar
altura com essa velocidade horizontal.

Para v = 10m/s, tem-se que:

W
) 61666
150
R/C=0411m/s

Para v = 12m/s, tem-se que:

Ric=2L
W
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R/C= 142,111
150
R/C=0,947 m/s

Os resultados obtidos para a faixa de velocidades entre 10m/s e 24m/s sdo
apresentados na tabela a seguir:

v (m/s) R/C (m/s)
10 04111
12 0,947
14 1,300
16 1,487
18 1,513
20 1,374
22 1,064
24 0,574

o gréafico resultante € o seguinte:

Polar de velocidades (subida)

" PN
VAN
/ \
/ \

06
04 1 /

Razao de subida (m/s)
>
%)

0 T T T T T
0 5 10 15 20 25 30

Velocidade horizontal (m/s)

A andlise do grafico permite observar que a méixima razdo de subida para esta
aeronave em condi¢des de atmosfera padrdo ao nivel do mar é aproximadamente R/C =
1,513m/s com uma velocidade horizontal de aproximadamente v, = 18m/s.

Para se obter essa razdo de subida, o angulo de subida pode ser calculado pela

Equacio (4.87) da seguinte forma:

R/C .
_ mdx
O )cmix = arcsen[—v

1,513
O/ cmax = arcsen, T
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0 =4,.821°

R/ Cmdx

E importante ressaltar que esse desempenho de subida foi obtido para uma condigio
de atmosfera padrdo ao nivel do mar, conforme se tem uma varia¢do na altitude de voo, a
capacidade de subida da aeronave se reduz, pois como visto no Exemplo 4.5, quanto maior for
a altitude, menor serd a sobra de poténcia e conseqiientemente menor serd a razio de subida.

Exemplo 4.7 — Influéncia da altitude na raziao de subida.

Com relacdo ao Exemplo 4.6 represente graficamente a capacidade de subida da
aeronave considerando uma decolagem ao nivel do mar 2 = Om e uma decolagem realizada a
1500m de altitude.

Solugdo:

Para uma decolagem realizada ao nivel do mar, os resultados obtidos para a faixa de
velocidades entre 10m/s e 24m/s foram obtidos no Exemplo 4.6 e estio apresentados na tabela
a seguir:

v (m/s) R/C (m/s)
10 04111
12 0,947
14 1,300
16 1,487
18 1,513
20 1,374
22 1,064
24 0,574

Para uma decolagem realizada a 1500m de altitude a partir dos valores de poté€ncia
disponivel e requerida obtidas no Exemplo 4.6, pode-se calcular a sobra de poténcia existente
para cada valor de velocidade adotada, portanto:

Para v = 8m/s:

AP=P, - P

AP =245,479 — 389,306
AP =-143827W

Para v = 10m/s:
AP=P, - P

AP =292,899 - 317,629
AP =-24730 W

Os resultados obtidos para o cdlculo realizado para todas as velocidades avaliadas na
faixa em estudo estdo apresentados na tabela a seguir.
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v (m/s) AP (W)
8 -143,827
10 -24,730
12 57,753
14 112,762
16 143,985
18 152,712
20 139,045
22 102,445
24 41,996
26 -43,401
28 -154,996
30 -294,132

Pela solucdo da Equacao (4.50) calcula-se a razdo de subida da aeronave em estudo
considerando W = 150N.

Para v = 8m/s:

Como a sobra de poténcia é negativa, a aeronave ndo possui condicdes de ganhar
altura com essa velocidade horizontal.

Para v = 10m/s, tem-se que:
Nesta situacdo, a sobra de poténcia também € negativa e a aeronave nao possui

condicdes de ganhar altura com essa velocidade horizontal.

Para v = 12m/s, tem-se que:

W
oo 3153

150
R/C=0385m/s

Os resultados obtidos para a faixa de velocidades entre 12m/s e 24m/s sdo
apresentados na tabela a seguir:

v (m/s) R/C (m/s)
12 0,385
14 0,751
16 0,959
18 1,018
20 0,926
22 0,682
24 0,279
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o grafico resultante é o seguinte:

Polar de velocidades (subida)
1,6
Q) 1,4 //\\ —h=0m [
£ 12 —h=1500m
= / N\
/7N
D
o / / \\
K 0,4 \
s Yy °
a 0,2
0 T T T T T
0 5 10 15 20 25 30
Velocidade horizontal (m/s)

Esta andlise foi realizada justamente para que o leitor verifique que a altitude possui
influéncia decisiva na razdo de subida de uma aeronave, pois como a sobra de poténcia se
torna cada vez menor, a capacidade da aeronave ganhar altura torna-se cada vez mais
reduzida. Este € um resultado muito importante para o propdsito da competi¢io AeroDesign,
pois mostra que com peso maximo e com uma decolagem realizada em altitude, a razdo de
subida da aeronave € muito pequena, e, portanto, o piloto deve possuir muita experiéncia e
sensibilidade para fazer a aeronave ganhar altura sem a ocorréncia de um estol, ou seja, o
angulo de subida deve ser muito pequeno.

4.8 — Voo de planeio (descida nao tracionada)

O conhecimento das caracteristicas de desempenho durante um voo de descida
também representa uma importante ferramenta para aeronaves que participam da competicao
AeroDesign uma vez que possibilita a realizagdo de uma aproximacdo para pouso dentro de
uma rampa de descida aceitivel e que proporcione uma aterrissagem suave € com uma
velocidade segura.

Para a andlise do voo de planeio, considera-se que a tracdo disponivel é nula, pois
nesta condi¢do a aeronave se encontra operando com o motor em marcha lenta, portanto,
apenas sao consideradas para efeitos de calculos as for¢as de sustentagdo e arrasto, além do
peso da aeronave.

Nesta situacdo de voo, também sdo vilidas as equacdes de equilibrio da estitica que
podem ser obtidas pela andlise da Figura 4.18:
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Figura 4.18 — Forcas atuantes durante o voo de planeio.

Dessa forma, a soma das forgas na dire¢@o paralela a trajetoria de voo fornece que:
D =W -seny (4.53)
e para a soma das forcas na dire¢do perpendicular a trajetéria de voo tem-se que:
L=W -cosy 4.54)
A partir das Equagdes (4.53) e (4.54), € possivel determinar o dngulo de planeio que

proporciona o equilibrio da aeronave durante a descida. Dividindo-se a Equacdo (4.53) pela
Equacdo (4.54), tem-se que:

W-seny D (4.55)
W.cosy L
seny _ D (4.55a)
cosy L
D
gy =— 4.55b
87="7 ( )
ou, pOdC—SC escrever que:
gy = 4.55¢
gy (LID) ( )
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Na Equacdo (4.55c) percebe-se claramente que o dngulo de planeio estd diretamente
relacionado com a eficiéncia aerodinamica da aeronave, e assim, o dngulo de planeio serd
minimo quando a relagdo L/D for méaxima, ou seja, voando-se em uma condi¢do de maxima
eficiéncia aerodindmica consegue-se um planeio com maximo alcance, portanto:

1
gy, =——— 4.56
8 in (L/D) (4:56)

madx

Como pode ser observado na Equagdo (4.56), o angulo de planeio que proporciona o
equilibrio da aeronave ndo depende da altitude, do peso ou da drea da asa, mas simplesmente
da relacdo L/D. Porém, em uma determinada altitude, para que a relacdo L/D desejada seja
obtida a aeronave deve voar com uma velocidade especifica denominada velocidade de
planeio, cujo valor depende diretamente da altitude, do peso e da drea da asa. A velocidade de
planeio para uma dada condi¢do de altitude pode ser obtida pela solugdo da Equacgdo (4.54),
que resulta em:

L=—-p-v*-S-C,=W-cosy (4.57)

N | —

Isolando-se a velocidade tem-se que:

yo | Wocosy (4.58)
p-S-C,

Claramente percebe-se que a velocidade de planeio depende da variacdo da altitude
através da varidvel p, onde quanto menor for a altitude menor serd a velocidade de planeio
considerando que a descida seja realizada com uma relagio L/D constante, ou seja, o
coeficiente de sustentacdo ndo muda durante o planeio. Para o caso de um planeio com

maximo alcance, o coeficiente de sustentacdo € calculado a partir da polar de arrasto do
seguinte modo:

. [c
c, = TDO (4.59)

Para uma situacdo de planeio com méxima autonomia, o coeficiente de sustentacdo é
dado por:

c, = |[—2 (4.60)

Uma vez determinados o angulo de planeio e a velocidade de planeio para uma
determinada altitude e condi¢cdo de voo desejada, é possivel determinar a razdo de descida da
aeronave (Rp) de forma rdpida a partir do tridngulo de velocidades apresentado a seguir:
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y
Rp =vseny

¥

Vi = VCONyY

Figura 4.19 — Determinacdo da razio de descida.

Dessa forma tem-se que:

V, =V-COosy (4.61)

R, =v, =v-seny (4.62)

Uma representacdo conveniente para a razdo de descida em funcdo da velocidade
horizontal € a polar de velocidades apresentada na Figura 4.20.

Vi ( m;’f!!)

l‘__"‘-nj:ﬁnirr -

Rp (m/s) L

Figura 4.20 — Polar de velocidades (planeio).

A polar de velocidades apresentada mostra dois pontos em destaque, o ponto A
representa um voo de descida realizado para uma condi¢do de méaxima autonomia, e nesta
situacdo, a razdo de descida serd minima permitindo com que a aeronave permaneca mais
tempo no ar antes de chegar ao solo. A razdo de descida para esta condi¢ido pode ser obtida
com a solucdo da Equacdo (4.62), onde a velocidade de planeio é calculada pela Equacao
(4.58) com o coeficiente de sustentagdo para mixima autonomia obtido pela Equagao (4.60).
O angulo de planeio que proporciona a mdxima autonomia é obtido pela solu¢do da Equacédo
(4.55¢) considerando o Cp, obtido na Equacdo (4.60) e o respectivo coeficiente de arrasto
obtido através da equagdo que define a polar de arrasto da aeronave.

Uma vez conhecidos o angulo de planeio e a respectiva velocidade de planeio que
proporciona uma descida com maxima autonomia, a correspondente velocidade horizontal da
aeronave pode ser determinada pela solu¢do da Equacdo (4.61).

O ponto B representado no grafico indica uma descida com méximo alcance, nesta
situacdo a aeronave percorrerd uma maior distancia horizontal antes de chegar ao solo. Como
visto anteriormente, um voo realizado para maximo alcance ocorre para uma condi¢cdo de
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eficiéncia aerodinidmica mdaxima, dessa forma, a velocidade de planeio é calculada pela
Equacdo (4.58) com o coeficiente de sustentacdo para maximo alcance obtido pela Equacio
(4.59). O angulo de planeio que proporciona uma condicdo de maximo alcance € obtido pela
solu¢do da Equagdo (4.55c) considerando o C; obtido na Equacdo (4.60) e o respectivo
coeficiente de arrasto obtido através da equacdo que define a polar de arrasto da aeronave.

Todos os outros pontos da polar de velocidades sdo obtidos considerando-se o
coeficiente de sustentagdo caracteristico para cada condi¢do de voo desejada.

Para aeronaves que participam da competicdo AeroDesign € aconselhdvel que o
planeio seja realizado para uma condicio de maximo alcance de forma a se realizar a
aproximacdo com o menor angulo possivel, portanto, para esta condi¢do, o angulo de planeio
estard definido em funcdo da méxima eficiéncia aerodinimica e a distdncia horizontal
percorrida antes que a aeronave toque o solo pode ser calculada pela relagdo trigonométrica
mostrada nas Equagdes (4.63) e (4.64) obtidas a partir da andlise da Figura 4.21.

h

tey=— 4.63

8V 5 (4.63)

p=_ (4.64)
18y

Figura 4.21 — Distancia horizontal percorrida durante o planeio.

Portanto, conhecido o dngulo de planeio para maximo alcance e a altura em relagdo ao
solo em que a descida se iniciard, a Equacdo (4.64) determina de maneira rdpida qual serd a
distancia horizontal percorrida antes do pouso.

Para o propdsito do projeto AeroDesign, as equacdes apresentadas nesta secdo
fornecem excelentes resultados, pois como os voos sdo realizados a baixa altura, praticamente
ndo existe a influéncia da densidade do ar durante o procedimento de aproximagdo para
pouso. A Figura 4.22 mostra a aeronave Taperd em aproximacgao para pouso durante se¢io de
testes.
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Figura 4.22 — Aproximacdo para pouso, aecronave Taperd 2009.

Exemplo 4.8 — Determinacio das caracteristicas de planeio.

Para a aeronave modelo do Exemplo 4.1 represente o grafico da polar de velocidades
durante o planeio considerando uma aproximacao ao nivel do mar 2 = Om e uma aproximagéo
realizada a & = 1000m.

Durante a execucdo dos cdlculos determine o angulo de planeio, a velocidade de
planeio, a razdo de descida, a velocidade horizontal e a distdncia horizontal percorrida em
relacdo ao solo para as condi¢des de maximo alcance e maxima autonomia. Considere que o
planeio se inicia a uma altura £ = 30m acima do solo.

Dados:

Cp=0,022 + 0,065C;2, pp = 1,225kg/m3, piooo = 1,111kg/m3, § = 0,9m?, W = 150N

Solugdo:

Para uma condicdo de planeio realizada ao nivel do mar, 4 = Om, utiliza-se a seguinte
metodologia:

A polar de velocidades € obtida com a varia¢do do coeficiente de sustentacdo de 0,2
até 1,60 com incrementos de 0,2, dessa forma tem-se:

Para C;, = 0,2

C, =0,022+0,065-C,°
C, =0,022+0,065-0,2
C, =0,0246

A eficiéncia aerodinamica nesta condicao é:

02
0,0246
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E=8]13

O angulo de planeio para esta condicdo é:

1
= arctg —
/4 8 r
y = arct 1
£313
y =1701°

A velocidade de planeio é:

. 2-W-cosy
p-§S-Cp
_[2-150-cos7,01°

1,225-0,9-0,2

v=36,747 m/s

A velocidade horizontal é obtida pela solu¢do da Equacdo (4.61)
v, =V-Cosy

v, =36,747-cos7,01°

v, =36,472m/s

e arazdo de descida para esta condicdo dada por:
R, =v, =—v-seny

R, =-36,747 - sen7,01°

R, =-4,486 m/s

Para C;, =04

C, =0,022+0,065-C,°

C, =0,022 +0,065-0,4°
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C, =0,0324

A eficiéncia aerodindmica nesta condigdo é:

g Co
CD
.04

0,0324
E =12,345

O angulo de planeio para esta condicdo é:

1
=arctg —
4 8 E

Yy =arctg

12,345
¥ =4,630°

A velocidade de planeio é:

b 2-W-cosy
p-§S-Cp

. 2-150-cos 4,630°
1,225-0,9-0,4

v=26,039 m/s

A velocidade horizontal é obtida pela solu¢do da Equacdo (4.61)
v, =V-COoSY
v, =26,039-cos4,630°
v, =25954m/s
e arazdo de descida para esta condicio dada por:

R, =v, =—v-seny
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R, =-26,039 - sen4,630°

R, =-2102m/s

O célculo apresentado foi repetido para toda faixa de valores de C; em estudo. A
tabela a seguir mostra os resultados obtidos na anélise.

Cr Rp (m/s) vi (W)

0,2 -4,486 36,472
0,4 -2,1023 25,954
0,6 -1,604 21,204
0,8 -1,459 18,355
1,0 -1,427 16,402
1,2 -1,440 14,954
1,4 -1,475 13,823
1,6 -1,519 12,907

Para uma condi¢do de planeio realizada na altitude, # = 1000m, emprega-se a mesma
metodologia adotada anteriormente, portanto, a polar de velocidades € obtida com a variagdo
do coeficiente de sustentagdo de 0,2 até 1,60 com incrementos de 0,2, dessa forma tem-se:

Para C;, = 0,2

C, =0,022+0,065-C,*
C, =0,022+0,065-0,2°
C, =0,0246

A eficiéncia aerodindmica nesta condigdo é:

E=—L
CD
02

0,0246
E=813

O angulo de planeio para esta condigao é:

1
=arctg —
/4 8 E

1
Y= arctg—l

B
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y=7,01°

A velocidade de planeio é:

b 2-W-cosy
p-§S-Cp

b 2-150-cos7,01°
1,111-0,9-0,2

v =38,586m/s

A velocidade horizontal € obtida pela soluciao da Equacdo (4.61)
v, =V-COoSY

v, =38,586-cos7,01°

v, =38,298 m/s

e arazdo de descida para esta condicio dada por:

R

p =V, =—V-seny

R, =-38,586- sen7,01°
R, =—4,710m/s
Para C;, =04

C, =0,022+0,065-C,’
C, =0,022+0,065- 0,4’
C, =0,0324

A eficiéncia aerodindmica nesta condigdo é:

o Co
C

D

04
0,0324
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E =12,345

O angulo de planeio para esta condicdo é:

1
=arctg —
4 & E

y=arctg

12,345
¥ =4,630°

A velocidade de planeio é:

b 2-W-cosy
p-S-Cp

b 2-150-cos 4,630°
1111-0,9-0,4

v=27,342m/s
A velocidade horizontal € obtida pela soluciao da Equacio (4.61)
v, =V-COoSY
v, =27,342-cos4,630°
v, =27,253m/s
e a razdo de descida para esta condicdo dada por:
R, =v, =—v-seny
R, =-27342 - sen4,630°
R, =-2,207 m/s

O célculo apresentado foi repetido para toda faixa de valores de C; em estudo. A
tabela a seguir mostra os resultados obtidos na anélise.
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G Rp (m/s) vi (W)

0,2 -4,710 38,298
0,4 -2,207 27,253
0,6 -1,684 22,266
0,8 -1,532 19,274
1,0 -1,498 17,223
1,2 -1,512 15,703
1,4 -1,549 14,515
1,6 -1,595 13,553

O grifico resultante da andlise realizada € o seguinte:

Polar de velocidades (Planeio)
0 10 20 30 40 50
0
£ -
E 42\\
S -2
3
=
2 35
(=]
l§ _4 _h=0m
~ —h=1000m \\
-5
Velocidade horizontal (m/s)

A andlise das caracteristicas de planeio para as condi¢des de maximo alcance e
mdéxima autonomia € realizada de acordo com o procedimento apresentado a seguir.

a) Planeio com maximo alcance ao nivel do mar:
Nesta condi¢do, o coeficiente de sustentacdo é obtido pela solu¢do da Equacdo (4.59)
da seguinte forma:

. |c
c, = _1?0
' = 0,022
0,065
C, =081

o correspondente coeficiente de arrasto é:
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C, =0,022+0,065-C,’
C, =0,022+ 0,065 0,581
C, =0,044

A eficiéncia aerodindmica maxima para esta condicdo é:

g Co
CD

Ee 0,581
0,044

E =13,222

O angulo de planeio é:

1
=arctg —
/4 8 £

= 1
Y=g n

y =4325°

A velocidade de planeio é:

= 2-W-cosy
p'S'CL

_[2-150- cos 4,325°
1,225-0,9- 0,581

v=21,596 m/s

A velocidade horizontal é obtida pela solu¢do da Equacdo (4.61)
v, =V-COSY

v, =21,596-cos4,325°

v, =21,534m/s
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a razdo de descida para esta condicdo dada por:
R, =v, =-v-seny

R, =-21,596 - sen4,325°

R, =-1,628m/s
e a distancia horizontal percorrida antes que a aeronave chegue ao solo é:
p=1
18y
D= 30
1g4,325°
D =396,664 m

b) Planeio com maxima autonomia ao nivel do mar:
Nesta condig@o, o coeficiente de sustentagdo € obtido pela solu¢do da Equacao (4.60)
da seguinte forma:

CL* — 3 * CDO
K
¢, = 3.0,022
0,065
C,” =1,007

o correspondente coeficiente de arrasto é:
C, =0,022+0,065-C,*
C, =0,022 +0,065-1,007°
C, =0,088

A eficiéncia aerodindmica médxima para esta condi¢ao é:
C

E=—t
CD

£ o 1007
0,088
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E=11,450

O angulo de planeio é:

1
=arctg —
4 & E

y=arctg

11,450
y=4,991°

A velocidade de planeio é:

b 2-W-cosy
p-S-Cy

b 2-150-cos 4,991°
1,225-0,9 -1,007

v=16,401m/s
A velocidade horizontal € obtida pela solu¢do da Equacdo (4.61)
v, =V-Ccosy
v, =16,401-cos4,991°
v, =16,339m/s
a razdo de descida para esta condicao dada por:
R, =v, =—v-seny
R, =-16,401- sen4,991°
R, =-1426m/s

e a distancia horizontal percorrida antes que a aeronave chegue ao solo é:

p=_
gy
p=_ 30
tg4,991°
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D =343521m

¢) Planeio com maximo alcance a 1000m de altitude:
Nesta condi¢do, o coeficiente de sustentacdo é obtido pela solu¢do da Equacdo (4.59)

da seguinte forma:

. |c

¢ = 0,022
0,065

C,” =0,581

o correspondente coeficiente de arrasto é:
C, =0,022+0,065-C,*
C, =0,022 +0,065-0,581°
C, =0,044

A eficiéncia aerodindmica médxima para esta condi¢ao é:

o Co
CD

E- 0,581
0,044

E =13,222

O angulo de planeio é:

1
=arctg —
/4 8 7

=arct
4 8 13,222

y =4325°

A velocidade de planeio é:
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= 2-W-cosy
p'S'CL

b 2-150 - cos 4,325°
LI111-0,9-0,581

v=22.677m/s

A velocidade horizontal é obtida pela solu¢do da Equacdo (4.61)
v, =V-COoSY

v, =22,677-cos4,325°

v, =22,612m/s

a razdo de descida para esta condicdo dada por:

=
I

p =V, =—V-seny

R, =-22,677- sen4,325°

=
I

, =—1,710m/s

e a distancia horizontal percorrida antes que a aeronave chegue ao solo é:

p=_
gy
p=_ 0
1g4,325°
D =396,664m

d) Planeio com maxima autonomia a 1000m de altitude:
Nesta condig@o, o coeficiente de sustentagdo € obtido pela solu¢do da Equacdo (4.60)
da seguinte forma:
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c, = 3-0,0
0,065
C, =1,007
o correspondente coeficiente de arrasto é:

C, =0,022+0,065-C,°

C, =0,022 +0,065-1,007°

C, =0,088

A eficiéncia aerodindmica maxima para esta condicdo é:

g Co
CD

E= 1,007
0,088

E=11,450

O angulo de planeio é:

1
=arctg —
/4 8 7

=arct
V= are8 1 450

y=4,991°
A velocidade de planeio é:
= 2-W-cosy

p-S- CL

b 2-150-cos4,991°
L111-0,9-1,007
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v=17,222m/s

A velocidade horizontal é obtida pela solucao da Equacio (4.61)
v, =V-COoSYy

v, =17,222-cos4,991°

v, =17,157m/s

a razdo de descida para esta condicdo dada por:

=

p =V, =—V-seny

=-17,222- send,991°

RD
R, =—1,498 m/s

e a distancia horizontal percorrida antes que a aeronave chegue ao solo é:

p=_
gy
p=_ 0
1g4,991°
D =343521m

4.9 — Desempenho na decolagem

A anélise do desempenho durante a corrida de decolagem de uma aeronave destinada a
participar da competi¢do AeroDesign representa um dos pontos mais importantes para o
sucesso do projeto no quesito carga util transportada, pois como o regulamento da competi¢do
restringe o comprimento de pista para a decolagem, a capacidade de decolar com o maior
peso possivel é diretamente afetada.

Dessa forma, o peso total de decolagem da aeronave torna-se maximo quando dentro
de todas as restricdes existentes no regulamento da competicdo a equipe conseguir um
excelente projeto aerodindmico e que propicie durante a corrida de decolagem alg¢ar voo com
a maior carga possivel, portanto, uma polar de arrasto obtida com precisdo propicia
importantes melhoras no desempenho de decolagem, permitindo desse modo que se obtenha o
maior peso total de decolagem para a aeronave em projeto.

O modelo matematico apresentado nesta secdo é o mesmo que ¢ utilizado para avides
convencionais com propulsio a hélice e possui sua formulacdo baseada no principio
fundamental da dindmica (2* lei de Newton), portanto:

F:m-a:m-ﬂ (4.65)
dt
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Para a aplicacdo da Equacdo (4.65) é necessario que sejam conhecidas as forcas que
atuam na aeronave durante a corrida de decolagem. A Figura 4.23 mostra um avido
monomotor durante a corrida de decolagem e as forcas que atuam sobre ele.

Figura 4.23 — Forcas atuantes durante a decolagem.

Pode-se perceber analisando-se a Figura 4.23, que além das quatro forcas necessarias
para o voo reto e nivelado, também esta presente durante a corrida de decolagem a forca de
atrito entre as rodas e o solo. Esta forca é representada no presente livro por R, e pode ser
calculada da seguinte forma:

R=u-N (4.66)

onde u representa o coeficiente de atrito entre as rodas da aeronave e o solo e N representa a
forca normal que como serd apresentado diminui conforme a velocidade aumenta.

Segundo Roskam [4.5], o coeficiente de atrito pode variar desde 0,02 para pistas
asfaltadas até 0,1 para pistas de grama. A Tabela 4.2 relaciona o coeficiente de atrito com o
respectivo pis da pista.

Tabela 4.2 — Coeficiente de atrito entre o piso e as rodas.

Tipo do piso U
asfalto, concreto 0,02 até 0,03
terra 0,05
grama curta 0,05
grama longa 0,10

Como comentado, durante a corrida de decolagem a forca normal diminui conforme a
velocidade da aeronave aumenta, esse fato estd relacionado ao aumento da forca de
sustentacdo que ocorre conforme a aeronave ganha velocidade, portanto, a Equacdo (4.66)
pode ser reescrita da seguinte forma:

R=u-(W-1L) (4.67)

no qual o termo (W-L) representa a forca normal atuante durante a corrida de decolagem.
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Para a andlise do desempenho de decolagem utilizando-se a Equacéo (4.65), a partir da

Figura 4.23 € possivel determinar a forca resultante oriunda das soma das forgas paralelas a

direcdo de movimento da aeronave, assim, a Equac@o (4.65) pode ser reescrita do seguinte
modo:

dv

T-D—R=m —
dt

(4.68)

Para a solugdo da Equacgao (4.68) é muito importante que se determine uma condi¢io
que relacione a velocidade de decolagem, a massa e a forga liquida atuante, fornecendo como
resultado a distdncia necessaria para a decolagem da aeronave, ou seja, € necessario se
realizar uma mudanga de varidvel de forma a tornar a Equacio (4.68) independente do tempo.

Assim, assume-se que a aeronave inicia 0 seu movimento a partir do repouso na
posicao S=0Om e no instante /=0s sendo acelerada até a velocidade de decolagem v, apés
percorrer a distancia Sj, em um intervalo de tempo ¢, portanto, integrando-se ambos 0s termos
da Equacdo (4.68) e isolando-se a varidvel ¢, pode-se escrever que:

F_dv (4.69)
m dt
Eoat=av (4.692)
m
[ Foar={"av (4.69b)
Om 0
vy = L t (4.69¢)
m
=F, (4.69d)
m
que resulta em:
v-m
t= 4.70
7 4.70)

Lembrando-se que a partir das equagdes fundamentais da cinemadtica tem-se que a
velocidade € dada por:
ds

== 4.71
7 (4.71)

v

A integral da Equacdo (4.71) permite obter o comprimento de pista necessario para se
decolar a aeronave, portanto:

v-dt=ds 4.72)

Considerando que a aeronave parte do repouso na posi¢do S=0Om e no instante 7=0s
sendo acelerada até a velocidade de decolagem vy, na posicdo Sj, e no instante ¢, tem-se que:
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[vdi= jos‘” ds (4.73)

Substituindo v pelo resultado da Equacio (4.69d), tem-se que:

tf F lo

[ (E-t)dt: [ ds 4.74)

2t
%% = 55 (4.742)

0

portanto, tem-se que:

42

i ”n =5, (4.74b)

Substituindo-se a Equacdo (4.70) na Equacao (4.74b), tem-se que:

3l
F * T
T = SLo (475)

F . 2 . 2

2';.;12 =5, (4.752)
resultando em:

v:.om
S, = W (4.75b)

Substituindo-se a soma das forgas (7-D-R) na Equacgdo (4.75b) tem-se que:

2
vV -m

S =—"- " 4.76
ou,
V2 -m
S, = (4.762)
2-T-D-pu-(W-L))
V2 -m
St (4.76b)

2 {r-DD+u-w-DJ
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Considerando que no instante da decolagem v = v;, € que a massa da aeronave é dada
por m = W/g, a Equacgdo (4.76b) pode ser rescrita da seguinte forma:

V)

— 4.77
2{r-[D+u-W-D]} @7

Lo

2
W
Vio (4.77a)

SLo:
2-g{T-[D+u-w-D]J}

Como forma de se manter uma margem de seguranca durante o procedimento de
decolagem e subida , a norma FAR-Part 23 (FAR — Federal Aviation Regulation) sugere que a
velocidade de decolagem ndo deve ser inferior a 20% da velocidade de estol, ou seja, vj, = 1,2
Vestol, pOrtanto:

v, =12 ?—vg (4.78)
p . .

Lmdx

Como forma de se obter v;,2, a Equacdo (4.127) € reescrita do seguinte modo:

2
v, =127 [ E—ZJ (4.78a)
p' : Lmdx
v,’ = 1,44-?—2’ (4.78b)
p. : Lmdx

Substituindo a Equacdo (4.78b) na Equacdo (4.77a), tem-se que:

SLO — p'S'CLmdx (479)
2. g T -[D+pu-W-D]

1,44

Assim, tem-se que:

2
S = L4t 2. W (4.79a)
2:¢-p-SCppy T -[D+u-W-D)J}
2
S, = Lat W (4.79b)

g p-S-Cpy{T-[D+u-Ww-0DJ}

Como os valores da forca de arrasto e da forca de sustentacdo se alteram conforme a
velocidade aumenta, o cdlculo da Equacgao (4.79b) se torna muito complexo e como forma de
simplificar a solu¢do, Anderson [4.1] sugere que seja realizada uma aproximagio para uma
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forca requerida média obtida em 70% da velocidade de decolagem, ou seja, os valores de L e
D sdo calculados a partir das Equacdes (4.80a) e (4.81a) considerando v = 0,7vy,, portanto:

L:%-p-vz.s.cL (4.80)
1 2
L:E-p-(0,7-v,0) .S-C, (4.80a)
€
1 2
D=2-p-v -S-C, (4.81)
D=%-p-(0,7-vlo)2-S-(CDO+¢-K-CL2) (4.81a)

E importante ressaltar que durante uma andlise de decolagem, o coeficiente de
sustentacdo Cj, presente nas Equacdes (4.80a) e (4.81a) € constante durante toda a corrida de
decolagem, e, para o proposito do AeroDesign € interessante que se utilize o C,, ideal, pois
dessa forma a relagdo entre a geracdo da forca de sustentacdo necessdria para a decolagem e a
forca de arrasto serd a maior possivel garantindo uma reducdo no comprimento de pista
necessario para se decolar a aeronave.

No instante em que a aeronave sai do solo, o angulo de ataque aumenta de forma que a
forca de sustentacdo gerada se iguale ao peso, dessa forma, o C,; também aumenta para um
valor um pouco abaixo do Cp,.. Nos instantes iniciais que sucedem a decolagem, como
forma de se evitar o estol o piloto deve ser muito experiente, pois uma perda de sustentacio a
baixa altura praticamente inviabiliza uma recupera¢do do voo ocasionando em queda da
aeronave. A Figura 4.24 mostra a variacdo do coeficiente de sustentacdo em fungdo do
comprimento de pista necessario para decolar a aeronave.

C; — na corrida
de decolagem

SJ’(:

Figura 4.24 — Variacao do C; em fun¢do do comprimento de pista necessario para decolagem.
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Com relag@o ao coeficiente de arrasto Cp = Cpg + ¢ K C;2 presente na Equacdo (4.81a)
¢ importante notar que a varidvel ¢ representa o fator de efeito solo que atua nos
procedimentos de decolagem e pouso definido no Capitulo 2 por:

(16-h/b)*

=7 4.82
1+ (16 h/b)> (+52)

Em fung¢do das consideracdes realizadas, a Equacgao (4.79b) utilizada para se estimar o
comprimento de pista para a decolagem da aeronave pode ser reescrita da seguinte forma:

1,44 -W?*

_ (4.83)
g-pS-Cp T-D+u-W-DJ,,,

Lo

Alguns autores assumem que a tracdo disponivel € constante durante a corrida de
decolagem, como no presente livro definiu-se que a mesma varia com a velocidade como
mostrado na Figura 4.2, a varidvel T presente na Equagdo (4.83) também tem seu valor em
uma condicdo de v = 0,7v,.

Com relacdo ao coeficiente de sustentacdo ideal para se realizar a corrida de
decolagem com o menor comprimento de pista possivel, é necessédrio que a aceleracdo seja
realizada com a menor resisténcia ao avanco possivel, dessa forma, um dos pontos
fundamentais a serem avaliados durante a decolagem é justamente a determinacdo do
coeficiente de sustentagdo que proporciona esta condi¢do. Considerando na Equacdo (4.83)
que a resisténcia ao avango é dada por:

R=[D+pu-W-D)],,, (4.84)
com as forcas de sustentacdo e arrasto calculadas por:
1 2
L:E-p‘(0,7‘vm) -§-C, (4.85)
e
1 2
D=;p-(0,7-vw )-S-Cp (4.86)
lembrando-se que a pressdo dinamica na condic¢do de decolagem ¢é dada por:
1 2
qzz-p-(0,7-vw ) (4.87)

z

e que o coeficiente de arrasto € obtido pela polar de arrasto da aeronave considerando a
influéncia do efeito solo pela seguinte equagio:

C,=C,,+¢-K-C,° (4.88)
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As Equacdes (4.85) e (4.86) podem ser reescritas da seguinte forma:

L=g¢-S-C, (4.89)

D=g-§-C, (4.90)
Portanto, a resisténcia total durante a corrida de decolagem é:
R=lg-5-(Cpp+9-K-C) 4 u-W-q-5-C,) @91

Como forma de se encontrar o coeficiente de sustentacdo que proporciona o minimo
comprimento de pista necessdrio para a decolagem, a Equacdo (4.91) deve ser derivada em
relagdo a Cy e o seu resultado deve ser igual a zero, portanto:

dR
f=o=[q-s-(cm+¢>-1<-cL2)+y-(W—q-5-cL)] 4.92)

L
[¢-S-(0+2-¢-K-C,)+u-(0—¢g-8)]=0 (4.92a)
2:q-S-¢-K-C,—pt-q-S=0 (4.92b)
2.q-S¢-K-C,=p-q-S (4.92¢)

Isolando-se C; e utilizando o subscrito ;¢ para identificar a decolagem, tem-se que:

H-q-S
C = 4.93
LLo 2.¢-K-q-S ( )
Cro =7 g © (4.93a)
sabendo-se que:
K= ' (4.94)
T-e, AR
tem-se que:
Cpp= % (4.95)
O e, AR

que resulta em:
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e, - AR - u
C,,=—"2—" (4.96
LLO 2 . ¢ )
A solugdo da Equacdo (4.96) fornece como resultado o valor do coeficiente de
sustentacdo necessdrio para se garantir a decolagem com o menor comprimento de pista
possivel.

Exemplo 4.9 — Determinacio do C;, ideal para a decolagem.

Para a aeronave modelo utilizada no presente capitulo, determine o C; ideal para se
garantir uma decolagem com o menor comprimento de pista possivel.

Dados: b = 2,48m, S = 0,9m2, 1= 0,03 ¢ Cpp = 0,022+0,065C, .

Solugdo:

O alongamento AR € dado por:

2

AR=—
S
2
AR = 2,48
0,9
AR =683

A partir do fator K = 0,065 presente na polar de arrasto € possivel se estimar o
coeficiente de Oswald da seguinte forma:

1
_7Z-eo -AR
portanto,
1
ey =———
7-K-AR
1

g =—""T-—"—
7 -0,065 - 6,83
e, =0,717

O fator de efeito solo foi obtido pela aplicacdo da Equacdo (4.82) considerando a
altura da asa em relacdo ao solo # = 0,35m.

b= (16 - h/b)*
1+(16-h/b)?
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PILE 0,35/2,48)°
1+(16-0,35/2,48)°

¢=0,836

Portanto, o coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem é:

T-e, - AR- U
CLLO :02—
¢
Cc = 7-0,717-6,83-0,03
tro 2.0,836
C,,, =0275

O resultado encontrado € de extrema importancia e indica que para a asa dessa
aeronave com perfil Eppler 423, a maior eficiéncia durante a corrida de decolagem € obtida
para um angulo de incidéncia da asa préximo de zero grau ou as vezes até negativo

E muito importante citar que para os perfis utilizados na competicio AeroDesign
geralmente o angulo de incidéncia ideal para se garantir uma decolagem com o menor
comprimento de pista possivel estd bem proximo a 0° ou até angulos negativos, pois como sao
utilizados perfis de alta sustentacdo muito arqueados, geralmente o C;, ideal calculado ocorre
para um angulo de ataque negativo.

Para a competicdo AeroDesign, € interessante que o peso total de decolagem seja
mostrado em fungdo do comprimento de pista necessario para decolar a aeronave em uma
determinada condic¢do de altitude em um grafico cujo modelo genérico estd apresentado na
Figura 4.25.

H:/{N}u

Sl'ﬂ (m)

Figura 4.25 — Variacdo do peso total de decolagem em funcdo do comprimento de pista.

Caso as condi¢des de altitude sejam alteradas, a representacdo grifica da Figura 4.26
para diversos valores de densidade do ar é:
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W (N) 4

/

Sio (m)
Figura 4.26 — Influéncia da variagdo da altitude no desempenho de decolagem.

A andlise deste grifico é muito importante durante a competicdo, pois permite a
equipe definir a partir da altitude densidade local no momento do voo qual serd o peso
maximo de decolagem para o comprimento de pista estipulado pelo regulamento.

A partir da Equacdo (4.83) é possivel verificar que o comprimento de pista necessario
para a decolagem € sensivel as varidveis peso, densidade do ar, drea da asa e Cp,;,. Para
aeronaves que participam da competicdo AeroDesign é de fundamental importancia que a
decolagem seja realizada com o maior peso possivel no menor comprimento de pista, esta
situagdo pode ser obtida a partir do aumento de drea de asa, aumento da tragdo disponivel
através da escolha da melhor hélice ou entdo pelo aumento do Cy,,4 com a escolha do melhor
perfil aerodindmico para o projeto em questio.

Também € importante verificar que o aumento do peso provoca uma variaciao
significativa no aumento da pista necessaria para decolar, pois Sj, varia com W2, e, dessa
forma, ao se dobrar o peso por exemplo, o valor de S;, é quadruplicado.

Com relagdo a variacdo da altitude, percebe-se na Equacao (4.83) que a reducdo da
densidade do ar provoca o aumento de S,, portanto, em aeroportos localizados em altitudes
elevadas, a aeronave percorre um maior comprimento de pista durante a decolagem do que em
aeroportos localizados ao nivel do mar.

A Figura 4.27 mostra a aeronave Tapera 2009 durante o procedimento de decolagem.

Figura 4.27 — Procedimento de decolagem da aeronave Tapera.
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Exemplo 4.10 — Determinacio do comprimento de pista necessario para a decolagem.

Para a aeronave modelo utilizada nos exemplos anteriores determine o comprimento
de pista necessario para a decolagem com um peso total de 150N em uma pista localizada ao
nivel do mar p = 1,225kg/m?3.

Considere: g = 9,81m/s2, S = 0,9m?, 1 = 0,03, Crpar = 1,65, b = 2,48m, h = 0,35m,
hélice APC 13”x4” e a polar de arrasto da aeronave dada por Cp = 0,022+0,065C;2.

Obs: caso o valor calculado ultrapasse 59m, determine qual serd o maximo peso de
decolagem para se garantir esse comprimento. Considere o C; de decolagem igual ao Cy, ideal
calculado no Exemplo 4.10.

Solugdo:

O comprimento de pista S, € determinado pela solu¢ao da Equagao (4.83).

¢ - 1,44 -w?
Y ogpSCpu.{r-[D+u-w-Dl,,,

Para a solucdo da equacdo acima, devem ser calculados os valores do fator de efeito
solo, do coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem, das velocidades de estol e
decolagem, das forcas de sustentacio e arrasto, além da tracdo disponivel pela hélice APC
13”x4” na condi¢@o v = 0,7vy,.

O fator de efeito solo € calculado pela solucdo da Equacdo (4.82) da seguinte forma:
(16-h/b)’

= v 16 hib)

5 (16-0.35/2.48)>
1+(16-035/2.48)°

$=0836

O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem é:

ey AR-u
LLO 2 ¢
¢ _70717-683-003
reo 2.0,836
C,,, =0275

O correspondente coeficiente de arrasto é:
2
C,=C,y+(@-K-C,")

Cp, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)
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C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
Vestol = - 4~
p : S ' CLma’x
L 2.150
“el11,225-0,9 1,65
v, =12,84 m/s

A velocidade de decolagem € 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vla = 1’2 ’ vestal
v, =1,2-12,84
v, =1540m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:
1 2
L:E-p-(0,7-vlo) -§-C,

L= % -1,225-(0,7-15,40)* - 0,9 - 0,275

L=17/70N

A correspondente forca de arrasto é:

D:%-p-(0,7-v,0)2-S-(CDO+¢-K-CL2)

D= % -1,225-(0,7 -15,40)* - 0,9 - 0,02614

D=167TN

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v;, obtida pela leitura do gréfico
da Figura 4.2 é:

T, =33,207N
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Portanto, aplicando-se a Equacgéo para a determinag@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44 -W?
S, =
g pS-Cpy T-[D+u-w-Dl,,,
_ 1,44 -150>
Y 9.81-1,225-0,9-1,65- {33,207 — [1,67 + 0,03 - (150 —17,70) |}
B 32400
Y 17,845 (27,568)
32400
Y 491,95
S, =6587m

Como forma de se obter o comprimento de pista desejado é conveniente formular o
problema apresentado em uma planilha ou linguagem de programacido de modo que quando
mantidas as caracteristicas a aeronave, a variacdo do peso proporcione o comprimento de
pista desejado. Este procedimento deve ser repetido pelo programa até que se obtenha o peso
total de decolagem para um comprimento de 59m como desejado pelo enunciado do
problema.

O exemplo apresentado foi modelado em uma planilha de Excel e os resultados
obtidos estdo apresentados na tabela a seguir.

W (N) St (m)
150 65,87
149 64,84
148 63,80
147 62,79
146 61,77
145 60,77
144 59,79

143,25 59,05

Assim, percebe-se que para as condicdes desejadas pelo problema, o peso méaximo
total de decolagem da aeronave em estudo é 143,25N com um comprimento de pista de
59,05m.

Exemplo 4.11 — Influéncia da altitude no comprimento de pista necessario para a
decolagem.

Considerando as caracteristicas da aeronave modelo em estudo no presente capitulo
obtenha uma tabela que relacione o peso da aeronave em fungdo do comprimento de pista
necessario para a decolagem e represente o resultado obtido em um gréafico que relacione
essas varidveis. Realize a andlise considerando uma decolagem realizada ao nivel do mar h =
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Om e também para as altitudes 7 = 1500m e A = 3000m. Adote como referéncia um
comprimento de pista maximo de 59m e considere o peso de decolagem variando de 60N até
143N em incrementos de 10N.

Solugdo:

O comprimento de pista S, € determinado pela solu¢ao da Equagao (4.83).

1,44 -W?

S =
Y ogpSCpy r-Dru-w-nl,,,

Para a solucdo da equacdo acima, devem ser calculados os valores do fator de efeito
solo, do coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem, das velocidades de estol e
decolagem, das forcas de sustentacfo e arrasto, além da tracdo disponivel pela hélice APC
137x4” na condig¢do v = 0,7vy,,.

Decolagem ao nivel do mar & = Om.

Para W =70N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:

T-e, AR - u
CLLO - -0 7
2-¢
c _70717:683-003
reo 2.0,836
C,,, =0275

O correspondente coeficiente de arrasto €:
C,=C,y+ (@ -K-C,°)
Cp, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

/ 2-W
Vestol =T
p : S ’ CLma’x
S 2-70
“l\1,225-0,9 1,65

=8, 772 m/s

Vestal

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:

Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



231

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

Vlu = 1’2 ’ Vestul
v, =1,2-8,772
v, =10,527 m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:
1 2
LZE'P'(OJ"%) -5-C,

L= % -1,225-(0,7-10,527)* - 0,9 - 0,275

L=8,262N

A correspondente forca de arrasto é:
1
D:E-p-(0,7-v,0)2 S-(Cpy+0-K-C,%)

D= % -1,225-(0,7-10,527)* - 0,9 -0,02614

D=0,782N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, obtida pela leitura do grafico
da Figura 4.2 é:

T, =35984N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44 -W?

S, =
’ g P S Cp ’{T_[D‘i',u'(W _L)]}()jym

¢ - 1,44-70°
Y 9.81-1,225-0,9-1,65- {35,984 —[0,782 + 0,03 - (70 — 8,262)[}

B 7056
L 17,845 - (33,349)
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_ 7056
¥ 595,128
S,, =11,856m
Para W = 80N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:
T-e, AR - u
CLo= Z o 7/
2-¢
c T 0,717-6,83-0,03
o 2-0,836
C.0 =0,275

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp =Cpy +(¢'K'CL2)
C, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
Vesto[
p-S-C

Lmdx

L 2.80
“el11,225-0,9 1,65
=9378m/s

Vestal

A velocidade de decolagem € 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

Vlo = 1’2 ’ Vestol
v, =1,2-9,378
v, =11,254m/s
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A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:
1 2
L:E-p-(0,7-vln) -S-C,

L= % 1,225 (0,7-11,254)% - 0.9 0,275

L=9,443N

A correspondente forca de arrasto é:
D:%-p.(o,wv,o)2 S (Cpy+9-K-C,%)

D= % -1,225-(0,7-11,254)* - 0,9 - 0,02614

D =0,894N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, obtida pela leitura do grafico
da Figura 4.2 é:

T, =35,623N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44 -W?

S, =
- g pS ’ CLma'x {T_[D‘l‘ﬂ (W _L)]}()Jvm

¢ - 1,44 -80°
Y 9.81-1,225-0,9-1,65- {35,623 —[0,894 + 0,03 - (80 —11,254) [}

_ 9216
b 17,845 - (32,666)

9216
k582,930
S, =15835m

Este procedimento foi repetido até o peso mdximo de decolagem com 59m de pista, os
resultados obtidos podem ser observados na tabela a seguir.
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W (N) Sio (m)
70 11,856
80 15,835
90 20,502
100 25,901
110 32,087
120 39,122
130 47,046
140 55,945
143 58,813

143,25 59,056

Decolagem na altitude /2 = 1500m.
Para W =70N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:

ZT-e, -AR- U
Cuo = ;
2-¢
¢ _70717-683-003
reo 2.0,836
C,,, =0275

O correspondente coeficiente de arrasto €:
C,=C,y+ (¢ -K-C,°)
Cp, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
vestr)l =TT e A~
p-S- CLma’x

N 2.70
“ = 11,0581-0,9 1,65

Voo = 9,439 m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:
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Vlu = 1’2 ’ Vestul
v, =12-9,439
v, =11327m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:
1 2
LZE'P'(OJ"%) -5-C,

L= % -1,0581-(0,7-11,327)* - 0,9- 0,275

L=8262N

A correspondente forca de arrasto é:

D=%.p-(0,7.v,0)2.S-(CD0+¢-K.CL2)

D= é -1,0581-(0,7-11,327)* - 0,9 - 0,02614

D=0,782N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, obtida pela leitura do grafico
da Figura 4.2 é:

T, =30,732N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44 -W?

S, =
- g pS ’ CLma'x {T_[D‘l‘ﬂ (W _L)]}()Jvm

¢ - 1,44 -70°
Y 9.81-1,0581-0,9-1,65- {30,732 —[0,782 + 0,03 - (70 — 8,262) |}

~ 7056

715,414 - (28,189)
7056

Y 434,51
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S,, =16,291m

Para W = 80N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:

e, AR - u
CLLO:#

¢ _70717-683-003
reo 2.0,836

C.0 =0,275

O correspondente coeficiente de arrasto €:
Cp=Cpy+(9-K-C,%)

C, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
Vesto[ =TT e ~
IO : S ’ CLmdx

N 2.80
“ " 11,0581-0,9 - 1,65

v =10,090m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

Vlu = 1’2 ’ Vestal
v, =1,2-10,090
v, =12,109 m/s

A forca de sustentacdo para 0,7vy, é:

1
L:E.p.(()j.v[o)Z.S.cL
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L= % -1,0581- (0,7 -12,109)* - 0,9 - 0,275

L=9,443N

A correspondente forca de arrasto é:

D:é-p-(0,7-vln)2-S-(CD0+¢-K-CL2)

D= % 1,0581-(0,712,109)% - 0,9-0,02614

D =0,894N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v;, obtida pela leitura do gréfico
da Figura 4.2 é:

T, =30376N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢do do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

g = 1,44 -W?
v g P S Cp ‘{T - [D +u-(W— L)]}()jym

¢ - 1,44 - 80>
Y 9.81-1,0581-0,9-1,65- {30,376 —[0,894 + 0,03 - (80 — 9,443)]}

_ 9216
L 15,414 - (27,365)
9216
421,808
S, =21848m

Este procedimento foi repetido até o peso maximo de decolagem com 59m de pista, os
resultados obtidos podem ser observados na tabela a seguir.
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W N) S, (m)
70 16,291
80 21,848
90 28,403
100 36,037
110 44,858
120 54,942

123,7 59,022

Decolagem na altitude /2 = 3000m.

Para W =70N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:

e, AR - u
Cuo = ;
2.9
c = 7-0,717-6,83-0,03
to 20,836
C,,, =0,275

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpo+(@-K-C.2)
C, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
estol pSC

Lmdx

A 2.70
“el10,90926 - 0,9 - 1,65

=10,182m/s

vestol

A velocidade de decolagem € 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

v, =12-v

estol
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v, =1,2-10,182
v, =12,219m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:

L:%.p.(oj.vlo)z.S.CL

L= % -0,90926 - (0,7 -12,219)* - 0,9 - 0,275

L=8,262N

A correspondente forca de arrasto é:

D:%-p.(o,wv,o)z.S.(CDO+¢-K.CL2)

D= % -0,90926 - (0,7 -12,219)* - 0,9-0,02614

D=0,782N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, obtida pela leitura do grafico
da Figura 4.2 é:

T, =26,063N

Portanto, aplicando-se a Equacgéo para a determinag@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44-W?>

S =
e g P S CLma’x ’ {T - [D +u- (W - L)]}()j"m

¢ - 1,44 - 70>
Y 9.81-0,90926-0,9-1,65- {26,063 - [0,782 + 0,03 - (70 — 8,262) |}

~ 7056

713,245 (23,248)
7056

310315

S, =22738m
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Para W = 80N
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.10:

e, AR - u
Cro = 02'¢

c _70717:683-003
Lo 2-0,836

C..0=0275

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpy+ (@ K-C,")

C, =0,022 + (0,836 - 0,065 - 0,275%)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
vestoI:
p-S-C

Lmdx

N 2-80
@l 10,90926 - 0,9 - 1,65

v =10885m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vl() = 1’2 ’ vesn)l
v, =1,2-10,885
v, =13,062m/s

A forca de sustentacdo para 0,7vy, é:

Lzé‘p'(oj"’zg)z'S'CL
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L= % -0,90926 - (0,7 -13,062)* - 0,9 - 0,275

L=9,443N

A correspondente forca de arrasto é:

D:%'p'(0,7-vlo)2-S-(CD0+¢-K-CL2)

D= % -0,90926- (0,7-13,062)* - 0,9 0,02614

D =0,894N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v;, obtida pela leitura do gréfico
da Figura 4.2 é:

T, =25714N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢do do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave tem-se que:

1,44 -w?
S, =
g : p : S ’ CLma’x : {T - [D + lu ’ (W - L)]}()jvm
_ 1,44 - 80°
Y 9.81-0,90926-0,9-1,65 {25,714 —[0,894 + 0,03 - (80 — 9,443)]}
_ 9216
113,245 (23,248)
_ 9216
300,705
S, =30,647m

Este procedimento foi repetido até o peso maximo de decolagem com 59m de pista, os
resultados obtidos podem ser observados na tabela a seguir.
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W (N) Sio (M)
70 22,736
80 30,646
90 40,064
100 51,124

106,3 59,024

O grafico resultante da andlise realizada estd apresentado na figura a seguir:

Variacao do comprimento de pista para decolagem em funciao do
peso da aeronave

160

140
120 //
/

£ 100
8
8 80 B ///
E 60 —h=0m

40 —— h=1500m

20 h=3000m

0 T T T T T T
0 10 20 30 40 50 60 70

Comprimento de pista para decolagem (m)

4.10 - Desempenho no pouso
Para a avaliagcdo das caracteristicas de pouso de uma aeronave, utiliza-se 0 mesmo

modelo matemdtico e as mesmas consideracdes adotadas para o cdlculo realizado durante a
decolagem.

Como forma de ilustrar as for¢as atuantes na aeronave durante o processo de
desaceleragdo, a Figura 4.28 € similar a Figura 4.23 utilizada para a andlise de decolagem. A
unica varidvel modificada é a tragdo disponivel que durante o procedimento de pouso é
considerada nula, pois o piloto reduz o motor a uma condi¢do de marcha lenta.
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"
R“h‘ -

F1gura 4 28 - Forgas atuantes durante 0 pouso

= K ...-r--r-tnl—"ﬁ =

Assim, a equacdo de movimento durante o pouso também € escrita a partir da 2° lei de
Newton, porém considerando 7 = ON, portanto:

F=m~a:mﬂ 4.97)
dt
dv
-D—-[u-W-0L)]= mE (4.97a)

Do mesmo modo que foi calculado o procedimento de decolagem, serd apresentado a
seguir uma deducdo matemadtica que permite obter uma expressdo aproximada para se
determinar o comprimento de pista necessdrio para o pouso considerando-se um valor
constante para o termo D+[4(W-L)] medido por seu valor no instante em que v = 0,7 v, onde
v, representa a velocidade da aeronave no instante em que esta toca a pista.

Através de um processo idéntico ao realizado para o desempenho de decolagem, a
Equacdo (4.97a) pode ser integrada sucessivamente duas vezes como forma de se obter uma
expressdo que relacione o comprimento de pista necessario para o pouso com a velocidade,
com a massa e com a forca liquida que proporcionara a desaceleracdo da aeronave. Portanto,
para esta andlise, considera-se que a aeronave toca o solo no instante ¢ = 0s, na posi¢do S =
Om com velocidade v = v, e se desloca até o instante ¢ = #; na posicdo S = S, com velocidade
final v = Om/s, ou seja, aeronave parada ao final do movimento. A partir dessas consideracdes,
a Equacdo (4.97a) pode ser integrada da seguinte forma:

j —dt = j dv (4.98)

que resulta em:

P (4.982)

3 |~
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t, =— tF (4.98b)
sabendo-se que:
ds
v=—o (4.99
dt )
A Equacdo (4.98a) pode ser integrada do seguinte modo:
1y F Sy
| = jo ds (4.100)
que resulta em:
F-t,’
L =g, (4.101)
2-m
Substituindo-se a Equacdo (4.99b) na Equacio (4.101), tem-se:
2
-V, -m
dw
—=3S, (4.102)
2-m
F- (— v’ -mz)
S U S Y ¢ 4.102a
2-m-F? ¢ ( )
que resulta em:
vim ¢ (4.102b)
2-F t ’

A Equagio (4.102b) fornece como resultado a distancia necessdria para o pouso da
aeronave considerando-se uma forca constante durante o processo de desaceleracio.
Substituindo-se a soma das forcas D+[t( W-L)] na Equacdo (4.102b), tem-se que:

\% : -m
_ : (4.103)
2:[D+u-W=L)y,,

L

Considerando que W = m/g e que durante o processo de aproximagdo a norma FAR
Part-23 sugere por medida de seguranca uma velocidade 30% maior que a velocidade de estol,
a Equacdo (4.103) pode ser reescrita da seguinte forma:

13- 2.
§, =03 Vo) (4.104)
2-[D+p-W =D,
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como a velocidade de estol é dada por:

Vestol = 2 W (4 105)
IO ’ S : CLmdx
2-W ’ w
13- =W | W
p : S ’ CLmdx g

s, = (4.106)
2. D+u-(W- L)](),7v,

tem-se que:

L= p Lmdx (41063)
2-g:[D+p-W=L)],,,
2
- 1,69-2-W (4.106b)
2' g ! IO : S : CLma’x [D+ﬂ : (W - L)]O~7"1
2
5 - 1,69 -W (4.106¢)
g ’ IO : S ’ CLmdx ’ [D +ll’l ’ (W - L)]0’7Vr

Esta equagéo € similar a que foi desenvolvida para o procedimento de decolagem e os
valores das forgas de sustentagdo e arrasto podem ser determinados pelas Equacoes (4.107) e
(4.108).

L=%.p-(0,7.vt)2.S-CL (4.107)

D:%-p.(o,wv,)z.S.(CD0+¢.K.CL2) (4.108)

Para a solugéo das Equacdes (4.107) e (4.108), o coeficiente de sustentacdo utilizado é
o mesmo do procedimento de decolagem, pois uma vez que a asa estd fixa na fuselagem em
um determinado angulo de incidéncia, quando a aeronave tocar o solo a desaceleragdo
ocorrerd para o mesmo valor de C; usado na decolagem.

Também € importante observar que o fator de efeito solo também se faz presente na
Equacio (4.108) quando da determinacio da forca de arrasto durante o pouso.

Para a competicio AeroDesign, é importante que seja apresentado um grifico que
relacione o peso total da aeronave com o comprimento de pista necessério para o pouso, pois
dessa forma, durante a competicdo a equipe terd em fun¢do das condi¢gdes atmosféricas do
local um panorama geral das qualidades de desempenho durante o pouso da aeronave.
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Um modelo genérico desse tipo de grifico pode ser visualizado na Figura 4.29
apresentada a seguir.

W (N)4

S;_r( m)

Figura 4.29 — Variacido do comprimento de pista necessério para o pouso em
fun¢do do peso da aeronave.

Caso sejam consideradas variacdes de altitude, o grifico da Figura 4.29 pode ser
representado da seguinte forma:

W(N)¢

Ity h=hy =l

.

S;r(m]

Figura 4.30 — Influéncia da altitude no desempenho de pouso da aeronave.

A Equacao (4.106c¢) representa uma forma aproximada para se prever o comprimento
de pista necessario para o pouso de uma aeronave, sendo que para a competigdo AeroDesign,
a aplicacdo dessa equacdo fornece resultados satisfatérios.

E importante citar que o regulamento da competi¢io limita o comprimento de pista
para pouso, e, portanto, quando se realizar a aplicacdo da Equagdo (4.106c) deve-se estar
atento para que o resultado encontrado esteja abaixo do limite estipulado pelo regulamento,
caso isto ndo ocorra, € interessante a equipe pensar no desenvolvimento de um sistema de
freios para a aeronave.

Exemplo 4.12 — Determinacdo do comprimento de pista necessario para o pouso da
aeronave.

Para a aeronave modelo dos exemplos anteriores determine o comprimento de pista
necessdrio para o pouso considerando o peso méaximo de 143N encontrado na solugdo do
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Exemplo 4.10. O pouso € realizado em uma pista localizada ao nivel do mar (p=1,225kg/m3) e
u1=0,03.

Solugdo:

O fator de efeito solo € calculado pela solucdo da Equacdo (4.82) da seguinte forma:
(16-h/b)*
p=—

1+(16-h/b)’

4= (16 -0,35/2,48)>
1+(16-0,35/2,48)°

¢=0,836

A velocidade de estol é:

[ 2w
vesml = 4 o~
p-S- CLmu'x
N 2.143
@l 11,225-0,9 1,65

v, =12,54m/s

A velocidade de aproximacio e pouso é:

vt = 1’3 ’ vestal
v, =1,3-12,54
v, =16,30m/s

A forga de sustentag@o durante o pouso para 0,7v; é:

L:%.p.(0,7.vt)2.S.CL

1
L= 5 1,225-(0,7-16,30)* - 0,9 0,276
L=19,808 N
A correspondente forca de arrasto é:
1
1):5-,0-(0,7-v,)2 S (Cpy+0-K-C,%)
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D= % -1,225-(0,7-16,30)* - 0,9 - (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,276 )

D=1876N

Portanto, aplicando-se a Equagdo para a determinacio do comprimento de pista para o
pouso da aeronave tem-se que:

g - 1,69 -W?
- g.p.S.CLmdx .[D+ﬂ.(W_L)]0,7V,”
B 1,69 1432
b 9.81-1,225-0,9-1,65-[1,876 + 0,03 (143 -19,808)]
3455881
b 17,845 (5,571)
S, =347,564 m

Esse resultado mostra que a aeronave em estudo nio consegue parar completamente
dentro de um espaco de 122m estipulado pelo regulamento da competi¢ao.

Como alternativa para se reduzir o comprimento de pista necessirio para o pouso,
algumas técnicas de pilotagem podem ser utilizadas desde que o piloto possua experiéncia e
habilidade para executa-las. Dentre essas técnicas, a principal é realizar o toque no solo com a
menor velocidade possivel, ou seja, garantir que a aeronave pouse com uma velocidade igual
a velocidade de estol da aeronave. A obtenc¢éo desta condi¢@o € possivel durante a manobra de
arredondamento da aeronave nas proximidades do solo. A partir da andlise da Figura 4.31
apresentada a seguir, verifica-se que durante todo o processo de aproximacgao a velocidade é
30% maior que a velocidade de estol, porém a partir do instante em que a aeronave se
encontra em um voo sobre a pista para a realizacdo do pouso, o piloto pode reduzir a tracio a
uma condi¢do de marcha lenta do motor e levantar o nariz da aeronave com o intuito de
aumentar o arrasto através do aumento do angulo de ataque e reduzir a velocidade para a
velocidade de estol.

y — = 1 '
W= 1-3 Vesial

TG V= Vestol
s

Figura 4.31 — Manobra de arredondamento da aeronave para a realizacdo do pouso.

Caso esta manobra seja realizada corretamente, o equacionamento apresentado
anteriormente sofre algumas modificacdes que estdo apresentadas a seguir.
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Considerando a partir deste ponto que a velocidade de toque seja a velocidade de estol
da aeronave, a Equacdo (4.103) pode ser rescrita da seguinte forma:

2
1% -m

estol

_ (4.109)
2 : [D + ;‘l : (W - L)](),7estol

L

substituindo a massa pela relacdo m = W/g, e a respectiva relacdo para a velocidade de estol,
tem-se que:

2w W
§-Cpu
— p Lmdx 8 (4.110)
2.[D+/tl.(W_L)]O,7estul

L

_2w
-§-C, .
S, = P Lmdx (4.110a)
2 g [D + ,Ll : (W - L)]O,7esm]
2
5, = 2-W (4.110b)
2-.8:pS8S-Cpp [D+p-(W-— L)]O,mml
que resulta em:
2
5, = i (4.110c)
g P S Cpu[D+1-W =L 100
com os valores de L e D determinados pelas seguintes equagdes.
1 2
L:E-p-(0,7-vem,) 5-C, (4.111)
e
1
D:E p (077 ’ vesml)2 ’ S ’ (CDO +¢ K ’ CLZ) (4112)

O resultado que deve ser obtido pela solucdo da Equacdo (4.110c) serd menor que o
obtido pela Equacgéo (4.1106c¢).

Exemplo 4.13 — Determinacdo do comprimento de pista necessario para o pouso da
aeronave considerando um pouso na velocidade de estol.

Determinar o comprimento de pista necessario para o pouso da aeronave utilizada no
Exemplo 4.12 através da aplicacdo da Equacdo (4.110c). Considere as mesmas condi¢des
atmosféricas e o mesmo peso utilizado anteriormente.

Solugdo:

O fator de efeito solo é calculado pela solugdo da Equacgdo (4.82) da seguinte forma:
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b= (16-h/b)’
1+(16-h/b)’

b= (16-0,35/2,48)*
1+(16-0,35/2,48)*

¢ =0,836

A velocidade de estol é:

/ 2-W
vestr)l =TT e A~
p : S ’ CLmu'x
N 2143
“\1,225-0,9 - 1,65

Vo =12,54m/s

A forca de sustentagcdo durante o pouso para 0,7V, é:
1 >

Lza.p'(0’7.vestr)l) SCL

L= % -1,225-(0,7-12,54)* - 0,9 0,276

L=11721N

A correspondente forca de arrasto é:

1
D:E'p'(0’7.veswl>2 'S'(CDO +¢KCL2)

D= % -1,225-(0,7-12,54)* -0,9- (0,022 +0,836-0,065- 0,276 %)

D=1110N

Portanto, aplicando-se a Equag@o (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W2
. [D + l[l . (W - L)]0,7estol

S, =

Lmdx
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¢ - 143
©981-1,225-0,9 1,651,110+ 0,03 (143 =11,721)], 1,0,

20449
b 17,845 (5,048)

S, =22698m

Nesta situacdo embora tenha se obtido um resultado inferior ao encontrado
anteriormente, a aeronave ainda excede o limite estipulado pelo regulamento da competicao.
Uma alternativa que pode ser utilizada para reduzir ainda mais o comprimento de pista é a
utilizacdo de flapes na aeronave que quando defletidos aumentam o arrasto e o valor do Crugy,
contribuindo portanto para a reducdo de S;. Além dos flapes, também podem ser utilizados
“spoilers” no extradorso da asa, que quando defletidos durante a desaceleracdo da aeronave
atuam como forma de eliminar a sustentacio e aumentar o arrasto parasita propiciando
também a reducdo da S;. Normalmente a utilizagdo de “spoilers” aumenta o arrasto parasita
em torno de 10%, a Figura 4.32 apresentada a seguir mostra a aplica¢do de flapes e “spoilers”
na aeronave. A utilizacdo desses dispositivos acarreta em um acréscimo do peso vazio da
aeronave devido a necessidade da adi¢do de mais servos de comando na estrutura, portanto, a
equipe deve ponderar todos esses aspectos e trabalhar como forma de se chegar ao objetivo
almejado utilizando os melhores dispositivos para garantir uma desaceleragdo de aeronave
dentro do espaco limite estipulado pelo regulamento da competigéo.

“la pes

Figura 4.32 — Aplicacdo de flapes e spoilers.

Caso nenhuma das técnicas apresentadas proporcione o resultado esperado, uma
solugdo certa para se garantir o pouso no comprimento de pista desejado € se trabalhar no
sentido de aumentar o coeficiente de atrito através da adi¢do de freios na aeronave. O
exemplo apresentado a seguir mostra o efeito da aplicacdo de freios na aeronave durante o
procedimento de pouso.
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Figura 4.33 — Aeronave Tapera no instante do pouso.

Exemplo 4.14 — Determinacdo do comprimento de pista necessario para o pouso da
aeronave considerando aplicacao de freios na aeronave.

Determine o novo comprimento de pista necessrio para pouso considerando que com
a aplicacdo dos freios o coeficiente de atrito teve seu valor alterado para i = 0,1. Realize o
célculo utilizando a Equagao (4.110c).

Solugéo:

Com a utilizacdo da Equacao (4.110c) tem-se que:

O fator de efeito solo € calculado pela solucao da Equacao (4.82) da seguinte forma:
(16-h/b)*

¢:1+(16-h/b)2

5 (16-0.35/2.48)°
1+(16-0.35/2.48)°

$=0836

A velocidade de estol é:

[ 2w
vesml = T
PS8 Chru
L 2.143
“el11,225-0,9 1,65

=12,54m/s

vest()l

A forca de sustentacdo durante o pouso para 0,7v,g,; €:

L=§~p-(o,7-vm>2-S-CL
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L= % 11,225-(0.7 -12,54)* - 090,276

L=11,721N

A correspondente forca de arrasto é:

D:%'IO'(OJ'V@;M)Z 'S'(CDO +¢'K'CL2)

D= % -1,225-(0,7-12,54)* -0,9- (0,022 +0,836-0,065-0,276>)

D=L110N

Portanto, aplicando-se a Equagdo (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W 2
S =
L g pS 'CLmu’x ‘[D+ﬂ'(W_L)]O,7est0]
B 143’
" 981-1225-09-1,65- [L110+0,1- (143 = 11,72D)], 7,,,,
S, =80,48m

Dessa forma garante-se um pouso com seguranca dentro do limite de 122m estipulado
pelo regulamento da competigao.

Exemplo 4.15 - Influéncia da variacdo da altitude no comprimento de pista necessario
para o pouso da aeronave.

Utilizando como referéncia de solucdo a Equacdo (4.110c) e considerando a utiliza¢ao
de freios (& = 0,1), determine para a aeronave em estudo nos exemplos anteriores uma tabela
que relacione o peso total da aeronave com o comprimento de pista necessario para o pouso e
represente o resultado obtido em um grafico que relacione esssas duas varidveis. Realize a
andlise considerando um pouso ao nivel do mar 4 = Om e também para as altitudes & = 1500m
e h = 3000m. Considere que o peso total da aeronave varia de 60N até 143N com incrementos
de 10N.

Solugdo:

Considerando & = Om, tem-se a seguinte seqii€éncia de solucdo para a obtencdo dos
pontos para a geracao do grafico.

Para W = 60N

A velocidade de estol é:

2-W
vesto[
p-S-C

Lmdx
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L 2.60
el 11,225-0,9-1,65

Voo =8,12m/s

A forca de sustentacdo durante o pouso para 0,7v,g,; €:
1 2
L:E'p.(0’7.vestol) SCL

L= % -1,225-(0,7-8,12)%-0,9- 0,276

L=4918N
A correspondente forca de arrasto é:

1
D=5‘p,(0,7'vmml)2 S (Cpy +¢'K’CL2)

D= % -1,225-(0,7-8,12)* -0,9- (0,022 +0,836-0,065-0,276%)

D=0,466 N

Portanto, aplicando-se a Equag@o (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W2

S =
L g-p-S-Cu [D+u-(W-— L)]o,nml

60>
9,81-1,225-0,9-1,65-[0,466 + 0,1 - (60 — 4,918)], +....

L

S, =33,77m

Para W =70N
A velocidade de estol é:

2-W
vesto[ =TT e ~
10 : S ’ CLmdx
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L 2.70
el 11,225-0,9-1,65

Voo =8, 77Mm/s

A forca de sustentag@o durante o pouso para 0,7v,, é:
1 >
L:E'p.(0’7.vestol) SCL

L= % -1,225-(0,7-8,77)* - 0,9 0,276

L=5737TN

A correspondente forca de arrasto é:

1
D=5‘p,(0,7'vmml)2 S (Cpy +¢'K’CL2)

D= % -1,225-(0,7-8,77)* - 0,9 (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,2767)

D =0,543N

Portanto, aplicando-se a Equag@o (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W2

S =
L g . p . S ° CLma'x ° [D + ﬂ . (W - L)]0,7estol

70*
© 9.81-1,225-0,9-1,65-[0,543 + 0,1 - (70 — 5731070001

L

S, =39,40m

Foi apresentado o célculo para os dois primeiros pontos, o processo deve ser repetido
para a faixa de peso que se deseja avaliar. A tabela de resultados obtida € a seguinte.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



256

W) Sy (m)
60 33,77
70 39,40
80 45,02
90 50,65
100 56,28
110 61,91
120 67,54
130 73,16
140 78,79
143 80,48

Considerando & = 1500m, tem-se a seguinte seqii€ncia de solucdo para a obtencdo dos
pontos para a geracao do grafico.

Para W = 60N

A velocidade de estol é:

, 2-W
vestr)l =
p-S- CLmu'x

L 2.60
@l 11,0581-0,9 - 1,65

Voo = 8,73 m/s

A forca de sustentacdo durante o pouso para 0,7v,g,; €:

Lzé'p.(0’7.vestol)2.S'CL

L= % -1,0581-(0,7-8,73)* - 0,9- 0,276

L=4918N
A correspondente forca de arrasto é:

D:%'p'(0’7'vestol)2.S'(CDO+¢'K.CL2)

D= % -1,0581- (0,7 -8,73)* - 0,9 - (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,2767)

D=0,466N
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Portanto, aplicando-se a Equagdo (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W2

S =
L g . p . S ° CLma'x ° [D + ﬂ . (W - L)]0,7estol

60>
9,81-1,0581-0,9 1,65 -[0,466 + 0,1 - (60 — 4,918)] ;...

L

S, =39,09 m

Para W =70N
A velocidade de estol é:

/ 2-W
vestr)l =
p-S- CLmu'x

L 2.70
@l 11,0581 0,9 -1,65

v, =9.44 m/s

A forca de sustentagcdo durante o pouso para 0,7V, é:

L:%.p'(0’7.vest01)2 SCL

L= % -1,0581-(0,7 -9,44) - 0,9 - 0,276

L=5/737TN

A correspondente forca de arrasto é:
1
D:E'p'(0’7.vestol)2 'S'(CDO +¢KCL2)

D= % -1,0581- (0,7 -9,44)* - 0,9 - (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,2767)

D =0,543N

Portanto, aplicando-se a Equagdo (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:
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W2

S =
L g . p . S ° CLma'x ° [D + ﬂ . (W - L)]0,7estol

70
S =
© 9.81-1,0581-0,9-1,65-[0,543 + 0,1 (70 = 5,737)] 7000

S, =45,61m

Foi apresentado o célculo para os dois primeiros pontos, o processo deve ser repetido
para a faixa de peso que se deseja avaliar. A tabela de resultados obtida € a seguinte.

W) S (m)
60 39,09
70 45,61
80 52,13
90 58,64
100 65,16
110 71,67
120 78,19
130 84,70
140 91,22
143 93,18

Considerando & = 3000m, tem-se a seguinte seqii€ncia de solucdo para a obtencdo dos
pontos para a geragdo do grafico.

Para W = 60N
A velocidade de estol é:

/ 2-W
vestr)l =
p-S- CLmzlx

L 2.60
< 10,90926 - 0,9 - 1,65

=9,43m/s

vestul

A forca de sustentacdo durante o pouso para 0,7v,g,; €:
1 2
Lza‘p'(0’7'vest01) SCL

L= % -0,90926 - (0,7 -9,43)* - 0,9- 0,276
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L=4918N
A correspondente forca de arrasto é:
1
D=2p (077,08 (Cpy +9-K-C,})

D= % -0,90926 - (0,7 -9,43)* - 0,9 - (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,276%)

D=0,466 N

Portanto, aplicando-se a Equag@o (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W 2
S =
L g p-S-Cu [D+u-(W- L)]o,nml
B 60>
" 9,81:0,90926-0,9-1,65-[0,466 +0,1- (60 = 4,918)], 7,,,,
S, =4549m
Para W = 70N

A velocidade de estol é:

2-W
vestr)l
p-S-C

Lmdx

N 2.70
“°l10,90926 - 0,9 - 1,65

=10,18m/s

vestul

A forca de sustentacdo durante o pouso para 0,7v,g,; €:

L=§p-<0,7-vm>2-S-CL

L= % -0,90926 - (0,7 -10,18)* - 0,9 - 0,581

L=5/737TN
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A correspondente forca de arrasto é:

1
D=5‘p,(0,7'vmml)2 S (Cpy +¢'K’CL2)

D= % -0,90926 - (0,7 -10,18)* - 0,9 - (0,022 + 0,836 - 0,065 - 0,581%)

D =0,543N

Portanto, aplicando-se a Equagdo (4.110c) para a determinacdo do comprimento de
pista para o pouso da aeronave tem-se que:

W 2
S =
L 8- p -5 CLma'x . [D + ﬂ : (W - L)]0,7estol
~ 70?
L7 9.81-090926-0.9 1,65 [0.543 + 0.1 (70— 5,737y 7o
S, =53,08m

Foi apresentado o célculo para os dois primeiros pontos, o processo deve ser repetido
para a faixa de peso que se deseja avaliar. A tabela de resultados obtida € a seguinte.

W) S (m)
60 45,49
70 53,08
80 60,66
90 68,24
100 75,82
110 83,41
120 90,99
130 98,57
140 106,15
130 108,43

O grafico resultante da andlise realizada estd apresentado na figura a seguir.
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Variacio do comprimento de pista para pouso em fun¢ao do
peso da aeronave

160

140 e

Z 100 e
E s
2 60 /// o, -
a 40 — h=1500m| |
20 — h=3000m |
0 T T T T T
0 20 40 60 80 100 120

Comprimento de pista para pouso (m)

4.11 - Tracado do diagrama v-n de manobra
O diagrama v-n representa uma maneira grifica para se verificar as limitagdes
estruturais de uma aeronave em funcio da velocidade de voo e do fator de carga n a qual o

7z

avido estd submetido. O fator de carga € uma varidvel representada pela aceleracdo da
gravidade, ou seja, € avaliado em “g’s”. Basicamente um fator de carga n = 2 significa que
para uma determinada condi¢@o de voo a estrutura da aeronave estard sujeita a uma forca de
sustentacdo dada pelo dobro do peso, e o cilculo de n pode ser realizado preliminarmente pela

aplicag¢do da Equacgdo (113) mostrada a seguir.
n=— (4.113)

Uma forma mais simples para se entender o fator de carga € realizar uma analogia com
um percurso de montanha-russa em um parque de diversdes, onde em determinados
momentos do trajeto, uma pessoa possui a sensacdo de estar mais pesada ou mais leve
dependendo do fator de carga ao qual o seu corpo estd submetido. Comparando-se com uma
aeronave, em determinadas condi¢des de voo, geralmente em curvas ou movimentos
acelerados, a estrutura da aeronave também serd submetida a maiores ou menores fatores de
carga.

Existem duas categorias de limitacdes estruturais que devem ser consideradas durante
o0 projeto estrutural de uma aeronave.

a) Fator de carga limite: Este é associado com a deformagdo permanente em uma ou
mais partes da estrutura do avido. Caso durante um voo o fator de carga n seja menor que o
fator de carga limite, a estrutura da aeronave ird se deformar durante a manobra porém
retornard ao seu estado original quando n = 1. Para situa¢des onde n é maior que o fator de
carga limite a estrutura ira se deformar permanentemente ocorrendo assim uma danificagio
estrutural porém sem que corra a ruptura do componente.
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b) Fator de carga ultimo: Este representa o limite de carga para que ocorra uma falha
estrutural, caso o valor de n ultrapasse o fator de carga tltimo, componentes da aeronave com
certeza sofrerdo ruptura.

Nesta secdo do presente capitulo é apresentada a metodologia analitica para se
determinar os principais pontos e tragar o diagrama v-n de manobra para uma aeronave
seguindo a metodologia sugerida na norma FAR Part -23 [4.3] considerando uma categoria de
aeronaves leves subsonicas.

O fator de carga limite depende do modelo e da fun¢do a qual a aeronave é destinada.
Para as aeronaves em operacdo atualmente, Raymer [4.4] sugere a seguinte tabela para a
determinagdo de n.

Tabela 4.3 — Fatores de carga maximo e minimo.

Modelo e aplicacao Mpos Mpeg
Pequeno porte 255n<3,8 -1<n<-1.5
Acrobético 6 -3
Transporte civil 3<n<4 -1<n<-2
Cacas militares 6,5<n<9 -3<n<-6

E importante perceber que os valores dos fatores de carga negativos sdo inferiores aos
positivos. A determinagdo dos fatores de carga negativos representam uma decisio de projeto,
que estd refletida no fato que raramente uma aeronave voa em condi¢des de sustentacdo
negativa, e, como serd apresentado no decorrer dessa secdo, a norma utilizada recomenda que
Mneg 2 0,4 Npos.

O fator de carga é uma varidvel que reflete diretamente no dimensionamento estrutural
da aeronave, dessa forma, percebe-se que quanto maior for o seu valor mais rigida deve ser a
estrutura da aeronave e conseqiientemente maior serd o peso estrutural.

Para o propésito do projeto AeroDesign, o regulamento da competi¢do bonifica as
equipes que conseguirem obter a maior eficiéncia estrutural, ou seja, a aeronave mais leve que
carregar em seu compartimento a maior carga ttil possivel, dessa forma, € interessante que o
fator de carga seja o menor possivel respeitando obviamente uma condi¢do segura de voo,
portanto, considerando que uma aeronave destinada a participar do AeroDesign é um avido
ndo tripulado, é perfeitamente aceitivel um fator de carga positivo maximo #,,;, = 2,5, pois
dessa forma garante-se um voo seguro com uma estrutura leve e que suporte todas as cargas
atuantes durante o voo.

Porém é muito importante ressaltar que como o fator de carga adotado € baixo, o
projeto estrutural deve ser muito bem calculado como forma de se garantir que a estrutura da
aeronave suportard todos os esforcos atuantes durante o voo.

Também se recomenda que o fator de carga udltimo seja 50% maior que o fator de
carga limite, portanto:

Ny =15 ny, (4.114)

A Figura 4.34 apresentada a seguir mostra um diagrama v-n tipico de uma aeronave
com a indicacdo dos principais pontos.
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Figura 4.34 — Diagrama v-n tipico de uma aeronave.

A curva AB apresentada na figura representa o limite aerodindmico do fator de carga
determinado pelo Cp.., esta curva pode ser obtida pela solugdo da Equacdo (4.115a)
considerando o peso mdximo da aeronave e o Cy,,4, de projeto, portanto:

_LZ%.p.vz.S.CLma’x

n__ = 4.115
mdx w w ( )

pvi-S-C

o = L 4.115a
max 2 X W ( )

Na Equacéo (4.115a) percebe-se que uma vez conhecidos os valores de peso, area da
asa, densidade do ar e o maximo coeficiente de sustentacdo € possivel a partir da variacdo da
velocidade encontrar o fator de carga maximo permissivel para cada velocidade de voo, onde
acima do qual a aeronave estard em uma condi¢éo de estol.

E importante notar que para um voo realizado com a velocidade de estol, o fator de
carga n serd igual a 1, pois como a velocidade de estol representa a minima velocidade com a
qual é possivel manter o voo reto e nivelado de uma aeronave, tem-se nesta situacdo que L =
W, e, portanto, o resultado da Equagdo (4.115a) é n = 1, e assim, a velocidade na qual o fator
de carga € igual a 1 pode ser obtida pela velocidade de estol da aeronave.

Um ponto muito importante € a determinacdo da velocidade de manobra da aeronave
representada na Figura 4.34 por v*. Um voo realizado nesta velocidade com alto angulo de
ataque e C; = Cpqy, corresponde a um voo realizado com o fator de carga limite da aeronave
em uma regido limitrofe entre o voo reto e nivelado e o estol da aeronave. Esta velocidade
pode ser determinada segundo a norma utilizada para o desenvolvimento desta secdo da

seguinte forma:
. 2-W-n,__
V= 2 Wen (4.116)
p-S- CLma'x
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Assim, tem-se que:

vi=v o in (4.116a)

estol mdx

A velocidade de manobra intercepta a curva AB exatamente sobre o ponto B, e define
assim o fator de carga limite da aeronave. Acima da velocidade v* a aeronave pode voar,
porém com valores de C; abaixo do Cp,,4, Ou seja com menores angulos de ataque, de forma
que o fator de carga limite ndo seja ultrapassado, lembrando-se que o valor de n; estd
limitado pela linha BC.

A velocidade de cruzeiro v.,, segundo a norma nao deve exceder 90% da velocidade
mdéxima da aeronave, ou seja:

v =09-v

cru

(4.117)

A velocidade mdxima presente na Equagdo (4.117) é obtida na leitura das curvas de
tracdo ou poténcia da aeronave.

J4 a velocidade de mergulho da aeronave representada por v, limitada pela linha CD
do diagrama € considerada a velocidade mais critica para a estrutura da aeronave devendo ser
evitada e jamais excedida, pois caso a aeronave ultrapasse essa velocidade, drdsticas
conseqiiéncias podem ocorrer na estrutura, como por exemplo: elevadas cargas de rajada,
comando reverso dos ailerons, flutter (instabilidade dinamica) e ruptura de componentes. O
valor de v, é geralmente cerca de 25% maior que a velocidade méaxima, portanto:

v, =125-v (4.118)

mdx

Com relagdo a linha AF do diagrama v-n que delimita o fator de carga maximo
negativo também € vilida a aplicacdo da Equacgéo (4.115a), porém € importante citar que o
fator de carga maximo negativo € obtido segundo a norma FAR Part-23 da seguinte forma:

= 0’4 ’ nlim pos (4 1 19)

nlim neg

Como geralmente as aeronaves que participam da competicio AeroDesign sdo
projetadas para ndo voarem em condicdes de sustentacdo negativa, é perfeitamente aceitdvel
utilizar para a solucdo da Equacdo (4.115a) no intuito de se determinar a curva AF, um valor
de Crmgmes=-1 € assim, a linha FE representard o fator de carga negativo acima do qual
deformacdes permanentes podem ocorrer.

Esta se¢do apresentou de forma sucinta como estimar o diagrama v-n de manobra para
uma aeronave leve subsOnica a partir dos fundamentos apresentados na norma FAR Part-23
[4.3].
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Exemplo 4.16 — Tracado do diagrama v-n.

Considerando a aeronave modelo dos exemplos anteriores tracar o diagrama v-n
considerando um fator de carga positivo maximo 7, = 2,5 e uma condicdo de atmosfera
padrdo ao nivel do mar.

Solugdo:

O fator de carga limite negativo foi calculado segundo a aplicacdo da Equacao (4.119):

nlimneg = 0’4 : nlim pos
nlimneg = 0’4 ’ 2’5
nlimneg :1

Os fatores de carga udltimo positivo e negativo foram calculados mediante a aplicacdo
da Equacdo (4.114):

Ny, =15-n, .
N, =15-25
N, =375
n, =15n,
n,_ =L15-(-1)
n, =-15

ult—

A velocidade do ponto de manobra foi obtida com a aplicacdo da Equacdo (4.116a)
utilizando-se a velocidade de estol ao nivel do mar com peso de 150N.

*

vV =V cA/ N

— Vestol mdx
v =12,84-425
v’ =20,30m/s

A velocidade de mergulho foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (4.118):

v, =125v, .
v, =1,25-26
v, =32,5m/s
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O contorno do diagrama que limita a regido de estol é obtido com a aplicacio
sucessiva da Equacgdo (4.115a) considerando a variagdo da velocidade de voo até que o valor
do fator de carga maximo positivo e negativo seja obtido.

Curva AB:
Para v = 0m/s
p.v2 .S'CLma'x
n’ma’x =
2-W
L 1225 0°-09-1,65
mdx 2 . 150
n’mu’x = 0
Para v = 2m/s
IO 'vz : S ! Cmeix
nma’x -
2-W
- 1,225-27-0,9-1,65
max 2-150
n,. =0,02
Para v =4m/s
pv-S-Cpy
nmu’x =
2-W
L _b225. 4%.0,9-1,65
ax 2-150
n,. =0,09

Este processo deve ser repetido até a velocidade de manobra da aeronave.
Os resultados obtidos para todos os pontos avaliados podem ser observados na tabela
apresentada a seguir.
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v (m/s) n (g’s)
0 0
2 0,02
4 0,09
6 0,21
8 0,38
10 0,60
12,84 1,00
14 1,188
16 1,55
18 1,96
20,30 2,50
Curva AE:
Para v = 0m/s
2
p Vo S ' CLma'x
nmu’x =
2-W
L 1225 0°-09-1,65
mar 2-150
nmu’x = 0
Parav =2m/s
n_. :p'vz 'S.CLmdx
max 2 . W
L _b22s. 2%.0,9-(~1,65)
max 2-150
n,. =—0,02
Para v = 4m/s
0 =p‘V2 S Che
max 2 . W
I 1,225-4% .09 - (-1,65)
max 2-150
n,. =—0,09

Este processo deve ser repetido até que o fator de carga maximo negativo coincida
com o valor calculado pela Equacéo (4.119).
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O resultado obtido para todos os pontos avaliados podem ser observados na tabela

apresentada a seguir.

v (m/s) n (g’s)

0 0
2 -0,02
4 -0,09
6 -0,21
8 -0,38
10 -0,60
12 -0,87

12,84 -1

A linha BC do diagrama foi obtida considerando o fator de carga maximo positivo de
2,5 com a velocidade variando do ponto de manobra até a velocidade de mergulho, a tabela

resultante estd apresentada a seguir.

v (m/s) n (g’s)
20,30483 2,5
22 2,5
24 2,5
24,867 2,5
26 2,5
28 2,5
30 2,5
32,5 2,5

A linha ED do diagrama foi obtida considerando o fator de carga maximo negativo de
-1 com a velocidade variando de 12,84m/s até a velocidade de mergulho, a tabela resultante

estd apresentada a seguir.

v (m/s) n (g’s)
12,8419 -1,5
14 -1,5
15,73 -1,5
18 -1,5
20 -1,5
22 -1,5
24 -1,5
26 -1,5
28 -1,5
30 -1,5
32,5 -1,5

A linha CD do diagrama foi obtida considerando a velocidade de mergulho com fator
de carga variando do maximo positivo até o miximo negativo, a tabela resultante estd
apresentada a seguir.
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v (m/s) n (g’s)
32,5 2,5
32,5 2,3
32,5 2,1
32,5 1,9
32,5 1,7
32,5 1,5
32,5 1,3
32,5 1,1
32,5 0,9
32,5 0,7
32,5 0,5
32,5 0,3
32,5 0
32,5 -0,2
32,5 -0,4
32,5 -0,6
32,5 -0,8
32,5 -1

O limite estrutural dltimo é obtido com a aplicagdo sucessiva da Equagdo (4.115a)
considerando a variacdo da velocidade de voo até que o valor do fator de carga maximo
positivo e negativo seja obtido.

Positivo

Para v = 20,30m/s

p-v:-S- C i
nmu’x =
2-W
L 1225 20,307 -0,9 - 1,65
max 2-150
nmu’x = 2’5
Para v =22m/s
p'vz ' S ’ CLmdx
nma’x -
2-W
- 1,225-22%-0,9-1,65
max 2-150
N, =293
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Para v = 24m/s
nl:p‘vz‘S'CLmzlx
max 2-W

L 1,225-24%.09-1,65
mx 2-150

=3,49

n mdx

Este processo deve ser repetido até a velocidade de manobra da aeronave. Os
resultados obtidos para todos os pontos avaliados podem ser observados na tabela apresentada

a seguir.

y (m/s) n (g’s)
20,30 2,50
22 2,93
24 3,49
24,86 3,75
Negativo
Para v = 12,84m/s
IO 'vz : S ! CLmdx
nma’x -
2-W
P 1,225-12,84% -0,9 - (—1,65)
max 2-150
nma’x = _1
Para v = 14m/s
P vi.S. C i
nmu’x =
2-W
- 1,225-14% -0,9 - (-1,65)
max 2-150
n,.. =—L18

Para v = 15,73m/s

pv-S-C

nma’x
2-W

Lmdx
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P 1,225-15,73% - 0,9 - (=1,65)
mdx 2 . 150

n’ma’x = _1’5

Este processo deve ser repetido até a velocidade de manobra da aeronave. Os
resultados obtidos para todos os pontos avaliados podem ser observados na tabela apresentada
a seguir.

A linha que limita o fator de carga ultimo positivo de 3,75 foi obtida com a velocidade
variando de 24,86m/s até a velocidade de mergulho, a tabela resultante estd apresentada a

v (m/s) n (g’s)
12,84 -1,00
14 -1,18
15,73 -1,50

seguir.
v (m/s) n (g’s)
24,86 3,75
26 3,75
28 3,75
30 3,75
32,5 3,75

A linha que limita o fator de carga dltimo negativo de 1,5 foi obtida com a velocidade
variando de 15,73m/s até a velocidade de mergulho, a tabela resultante estd apresentada a

seguir.
v (m/s) n (g’s)
15,73 -1,5
18 -1,5
20 -1,5
22 -1,5
24 -1,5
26 -1,5
28 -1,5
30 -1,5
32,5 -1,5

O diagrama v-n resultante para o exemplo apresentado é:
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Diagrama v-n de manobra
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4.12 - Desempenho em curva
Até o presente ponto foram avaliadas as caracteristicas de desempenho da aeronave

considerando-se um voo retilineo, porém para a competicio AeroDesign, é importante se
conhecer as caracteristicas de desempenho da aeronave durante uma curva realizada a partir
de uma determinada condi¢@o de voo reto e nivelado com velocidade e altitude constante, pois
durante o percurso a ser realizado para se completar a missdo, no minimo serdo necessérias a
realizacdo de quatro curvas conforme pode ser observado na Figura 4.35 apresentada a seguir.

i
curva 3 *- curva 2

curva 4 curva |

Figura 4.35 — Percurso padrdo para se completar a missao.

Basicamente a caracteristica mais importante durante a realizacdo de uma curva é a
determinacgdo do raio de curvatura minimo. A Figura 4.36 apresentada a seguir mostra a vista
frontal de uma aeronave durante a realizacdo de um voo em curva e as respectivas forgas que
atuam sobre ela nesta situacao.
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Durante a realizacdo da curva, as asas da aeronave sofrem uma inclinacdo ¢ devido a
deflexdo dos ailerons e para se obter uma condicio de equilibrio estitico durante a realizagio
da curva, a forca de sustentagdo € relacionada com o peso da aeronave da seguinte forma:

L-cos¢g=W (4.120)

E importante reparar que para esta condico, a altitude de voo permanece constante, ou
seja, a aeronave realiza uma curva nivelada.

Uma outra forma para se chegar a uma condic¢io de equilibrio durante a realizacdo de
uma curva € através da for¢a resultante Fr que pode ser determinada da seguinte forma:

Figura 4.37 — Representagdo vetorial da forga resultante atuante durante
a realiza¢do de um voo em curva.

=F’+W? (4.121)
F =0-W? (4.121a)
F,=~AL*-W? (4.121b)
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A forca Fy representa fisicamente a forca que € responsavel pela realizacdo do
movimento circular da aeronave ao redor de uma circunferéncia de raio R, portanto, a partir
da aplicacdo da 2% lei de Newton, pode-se escrever que:

=m-a 4.122)

A aceleracdo presente na equagdo (4.122) representa a aceleragdo centripeta da
aeronave, sendo definida a partir da fisica do movimento circular da seguinte forma:

2
y
a =— 4.123
<= R ( )
onde, R representa o raio de curvatura.
Pela andlise da Figura 4.36, é possivel observar que:
F,=L-sen¢ (4.124)

Dessa forma, substituindo as Equacdes (4.123) e (4.124) na Equacdo (4.122), tem-se
que:

2

L~sen¢=m~% (4.125)

Uma vez definidas as equacdes de equilibrio durante a realizacdo de um voo em curva,
a formulacdo para se obter o raio de curvatura da aeronave deve ser realizada com base no
fator de carga que atua sobre a aeronave durante a realizagdo da manobra e a partir da
Equacio (4.120), pode-se escrever que:

cosg= % (4.126)

cosp= L (4.126a)

by

Como visto na se¢@o anterior, o fator de carga atuante em uma aeronave ¢ dado pela
relagdo n=L/W, portanto, a Equacdo (4.126a) pode ser reescrita da seguinte forma.

cos@ = l (4.126b)
n
E assim pode-se escrever que:

¢= arccosl (4.126¢)
n

Percebe-se pela andlise da Equacdo (4.126c) que o angulo de inclinagdo das asas ¢
depende somente do fator de carga atuante.
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Com relag@o ao raio de curvatura, uma equagdo pode ser obtida substituindo-se a
relacdo m=W/g na Equacdo (4.125) resultando em:

2
L-sengz):K-% (4.127)
8
Isolando-se o raio R, pode-se escrever que:
2
R:—VZ v . (4.128)
g-L-sen
V2
R= - (4.128a)
g-—-senb
w
Como n = L/W, pode-se escrever que:
V2
R=— (4.128b)
g-n-senf

A partir da Equacdo (4.186) e da relagdo trigonométrica sen’¢@+cos’ ¢=1, tem-se

que:
1 2
(—j +sen’p=1 (4.129)
n
portanto,
1 2
sen*d=1- (—j (4.129a)
n
2 1
sen¢p=1-— (4.129b)
n
2
-1
sen’@= n 5 (4.129¢)
n
2 1 2
sen"¢p=—-(n" —1) (4.129d)
n

Dessa forma tem-se que:
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seng = Lz -(n* =1 (4.129¢)
n

sen¢=11/(n2 -1 (4.129f)
n

Substituindo-se a Equacao (4.129f) na Equacgdo (4.128), obtém-se:

R= (4.130)

2
%
g-+n* -1

Como forma de se obter um bom desempenho durante a realizacdo da curva, é
essencial que a aeronave possua condi¢des de realizar a manobra com o menor raio de
curvatura possivel, pois desse modo pode-se realizar a curva com grande inclinacdo das asas
sem que ocorra o estol.

Para aeronaves que participam da competicdo AeroDesign, a situacdo apresentada no
paragrafo anterior é muito importante, pois como a aeronave opera em condi¢des extremas de
peso e a garantia da realizacdo de uma curva segura com elevado angulo de inclinagdo das
asas é muito bem vinda, uma vez que para qualquer raio de curvatura maior que o minimo
garante-se com certeza que a aeronave realizard a curva com seguranga € com um menor
angulo de inclinagéo das asas.

Como forma de se garantir um raio de curvatura minimo, é possivel observar a partir
da Equacio (4.131) que € necessario se obter o maior fator de carga possivel aliado a menor
velocidade de voo. Essas condi¢des podem ser obtidas analiticamente e sua formulagdo é
apresentada a seguir. Primeiramente serd avaliado qual o maximo fator de carga que permitira
um raio de curvatura minimo, esta andlise pode ser realizada a partir da Figura 4.36, na qual
pode-se perceber que um aumento no angulo de rolamento da aeronave proporciona um
aumento na forca de sustentag@o (andlise do tridngulo de forgas).

R (4.130a)

p=tn
cos ¢

(4.131)

onde Ly representa a componente da forca de sustentacdo paralela a direcao do peso e que é
necessdria para o voo reto e nivelado.

Conforme a sustentacido aumenta, ocorre um aumento do arrasto induzido da aeronave
e, portanto, para se manter o avido nivelado durante a curva, o piloto necessita aumentar a
tracdo para compensar o aumento do arrasto, dessa forma, existe o limite entre a tracdo
requerida e a disponivel que restringe o angulo de rolamento a um valor mdximo, onde acima
deste a tracdo requerida passa a ser maior que a disponivel e a aeronave ndo consegue mais
realizar a curva sem que ocorra perda de altitude ou entfo o que € pior, o estol de ponta de
asa.

Como o fator de carga n € funcdo do angulo de rolamento ¢, a Equacdo (126b) pode
ser reescrita da seguinte forma.
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1
n=
cos ¢

Assim, pode-se notar que se o angulo ¢ estd diretamente relacionado a tracdo
disponivel da aeronave, por meio da Equacgdo (4.132), o fator de carga maximo para se manter
uma curva sem perda de altitude a uma determinada velocidade estard diretamente
relacionado a maxima tracdo disponivel.

Como a tragdo € relacionada com a forgca de arrasto da aeronave, o0 maximo fator de
carga possivel para se manter uma curva nivelada pode ser obtido a partir da polar de arrasto
da aeronave da seguinte forma.

(4.132)

D=—-p-v*-8§-(Cp, +K-C,%) (4.133)

L
2
como forma de se manter a curva nivelada, as seguintes relacdes sdo vélidas:

T=D (4.134)
L=n-W (4.135)

assim, pela Equacao (4.135) pode-se escrever que:

L:%-p.vz.s-cL:n.W (4.136)
cL=2‘”_2‘W (4.137)
p-v S

Substituindo as Equagdes (4.133) e (4.137) na Equacdo (4.134), tem-se que:

2
1 2 2'I’Z'W
T=—-pv>-S-|Cp+K-| —— (4.138)
> Y [ DO (p'vz'SJ}
r=L. 0.5 ¢, +2 K-n*-w (4.1382)
2 DO pz-v4~52 :
2-T 4.K-n*-W?
e S—CD0+ s (4.138b)
2-T 4.K-n*-W?
= S—CDO— s (4.138¢)
2 4 2
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2 4 2 2 4 2
2-T-p~-v-§° p v Cpo S 2 (4.138¢)
4.-K-W?-p-v?-S§ 4-K-W? '

T-p-v:-§ p>v'-Ch-S*
AT 4‘K‘V[[’;2 =n (4.138f)

(4.138g)

e T-p-vz-S_pz-v4-CD0~S2 %
2-K-W? 4.K-W?

A condi¢@o necessdria para se obter o minimo raio de curvatura pode ser obtida a
partir da Equac@o (4.130a), fazendo-se dR/dv = 0.
Como a pressdo dinamica € dada por:

pv? (4.139)
tem-se na Equacao (4.139) que:
v: = 24 (4.139a)
Assim, a Equacdo (4.130a) pode ser reescrita da seguinte forma:

Re— 24 (4.140)

g-p-n® -1

Neste ponto é importante lembrar que o fator de carga também depende da velocidade
da aeronave, e, portanto da pressdo dindmica. Dessa forma, o mesmo também deve ser
derivado como forma de se encontrar o raio de curvatura minimo.

Derivando-se a Equacao (4.140) com relacdo a ¢, tem-se que:

d 2-q d(uj veu'—u-v’
dy_ s |_dfu)_veu oy g (4.141)
dq(g.p.—ﬂnz_lJ dq 1% V2

considerando que u=2-q e v=g - p-vn’> —1, tem-se que:

d

uW=-—"2.qg=2 (4.142)
dq
u’=dig.p.\/n2— :g-p-n-(nz—l)_%% (4.143)
q q
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Substituindo-se as Equagdes (4.142) e (4.143) na Equagéo (4.141), tem-se que:

[ -1

—= (4.144)
dr _ S =0 (4.144a)
dgq g -p -(n" =D

como o termo g’ - p* -(n”> —1) no denominador da funcdo é diferente de zero, pois n>1, a
unica forma de se zerar a Equacdo (4.144a) é que o numerador seja nulo, portanto:

2.g.p.1/n2_1_2.q.g.p.L.@:o (4.145)

Nt =1 dq
2-g-p-(w/n2—I)Z—Z‘q-g-p-n.@:

0 (4.145a)
Jn? =1 dgq
novamente o denominador da funcdo € diferente de zero, portanto:
2
2-g-p~(\/n2—l) —2-q.g.p-n.%=0 (4.146)
q
) dn
2-g-p-(n —1)—2-q‘g-p-n‘d—:O (4.146a)
q
) dn
2-g-p-lon —l)—q-n]d—=0 (4.146b)
q

como o termo (2 g ,0) € uma constante diferente de zero, pode-se escrever que:

n—1—q-n-_o (4.146¢)
q

A partir da Equac@o (4.138g), tem-se que:

n2:T'p‘V2’S_p2‘V4‘CD0’S2
2-K-W? 4.-K-W?

(4.147)

considerando a pressdo dinamica g, a Equacgéo (4.147) pode ser reescrita do seguinte modo:
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nz=q.T.;S‘_qZ-CDO'ZS2 (4.148)
K-W K-W
nt=—27>4 -(EJ—"Z'—CDOZ (4.1482)
K07 W)
. { q (lﬂ{ 9" Cu } (4.148b)
PR AN NP TAN A
2 q T q-Cp
- - (4.148c)
el
Derivando-se a Equacdo (4.148¢), tem-se que:
(%) 2.q-C
2-n-dn= - Dg dq (4.149)
AN A
dn (Tw) 2-q-Cp,
sk - 4.149
g 2-k- W) 2.1(.(%)2 B
dn _ (TW) __4°Cn (4.149D)

" dq_z.K.(‘%) K.(V%)2

Substituindo as Equacgdes (4.148c) e (4.149b) na Equacdo (4.146¢), tem-se que:

2
.C
q 4“0 (4.150)

qz‘CDo _ .1_,_
2-K-W/S) W K- (W/S)

9 T _ _
K-W/s) w k-w/s)

¢ T a T\, (4 Cun aCn |_ a
(K-(W/s) W 2K-W/s) WJ (K-(W/S)z K-(W/S)zj 0 @10
1 q T _
E-m-w—l_o (4.150b)
qT/w)
> K-(W/S)_ (4.150c)
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ou
2-K-(W/S)
_=o RW/S) (4.150d)
T aw)
como g=1/2-p-v?, tem-se que:
1 2 2K (W)
2 P = ) (4.150e)
, 2:2-K-(W/S)
_ W/S) (4.150f)
p- (/W)
4-K-(W/S)
= [ D) (4.150g)
' p-(T/W) ®

A Equacdo (4.150g) € utilizada como forma de se determinar a velocidade que
proporciona o raio de curvatura minimo. O fator de carga correspondente a esta velocidade é
obtido com a substitui¢do da Equacéo (4.150g) na Equacdo (4.147), assim tem-se que:

22 K-W/S) (T/w) _4-K>-(W/S)"-Cy @.151)
(r/w)-k  W/S) (r/w) -K-(W/S)

s, 4K -Cpy

-2 4.151a)
o = |2~ K Con (;jWC)Z”O (4.151b)

A Equacao (4.151b) é utilizada para a determinacdo do fator de carga correspondente
ao raio de curvatura minimo.

A Equacio que determina o raio de curvatura minimo pode ser obtida pela substituicdo
das Equacdes (4.150g) e (4.151b) na Equacdo (4.130a) portanto:

( 4-K-(W/S)j2

T/W
R = pTIW) (4.152)

" 2-4-K-Cp,
1
(T/w)

4-K-(W/S)
R, = AT/W) (4.152a)
2-4-K-Cp,
(T/w)
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R, = el (4.152b)
p-g- (T/W). w
(/W)

Exemplo 4.17- Determinacao do raio de curvatura minimo.

Para a aeronave modelo do presente capitulo, determine o raio de curvatura minimo e o
mdéximo angulo de inclinagdo permissivel para as asas para uma curva realizada em condi¢des
de atmosfera padrdo ao nivel do mar.

Solugéo:

A méaxima tracdo disponivel ao nivel do mar na velocidade de estol da aeronave € T . =
31,14N, portanto a relagao (7/W)p;x €:

) (3L 65076
W), 150

A carga alar (W/S) é:
(%) = (B—OJ =166,66 N/m?

7z

Dessa forma, a velocidade que proporciona o raio de curvatura minimo € calculada pela
aplicacdo da Equacao (4.150g) do seguinte modo:

4-K-(W/S)
VRmin = | " ()
Voo (r/w)
_ 40,065 -(166,66)
fmin 1,225-(0,2076)

Ve = 13,05 m/s

O fator de carga que proporciona o raio de curvatura minimo € calculado pela aplicacdo da
Equacdo (4.151b):

_4-K-Cp,
(r/w)’

NRmin =

4-0,065-0,022
nR min = 2 - —2
(0,2076)

Meps =1,366

O raio de curvatura minimo € calculado pela Equacao (4.152b) do seguinte modo:
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R = 4-K-(W/s)
o 1-4-K-C
p-g-(T/W)- W)ZDO
R = 4-0,065 - (166,66)
b 1,225-9,81-(0,2076)- \/1 —4-0,065-0,022
(0,2076)
R, =18,65m

E o médximo angulo permissivel para a inclinagcdo das asas dado por:

¢ = arccos
ant’n

= arccos
¢ 1,366

¢ =4296°

Este resultado indica que em qualquer raio maior que o minimo a aeronave € capaz de realizar
a curva com um angulo de inclinagdo menor, fator muito importante para os voos durante a
competicdo AeroDesign.

4.13 — Envelope de voo e teto absoluto

O envelope de voo é uma representacdo grafica da capacidade de uma aeronave se
manter em uma condi¢cdo de voo reto e nivelado em uma determinada velocidade e altitude.
Este grafico mostra a faixa de velocidades de operacdo de uma aeronave em funcido da
altitude e para um voo subsdnico sua forma genérica é mostrada na Figura 4.38.

i () |

Teto absoluto

Vmin Vmax mes)

Figura 4.38 — Envelope de voo caracteristico para regime subsonico.
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A Figura 4.38 pode ser obtida através das curvas de tragdo ou poténcia considerando-
se a variacdo da altitude, onde em cada condi¢do de voo, a intersec¢do das curvas de tracio ou
poténcia fornece os valores da velocidade minima e maxima da aeronave. Essas velocidades
limitam a envoltéria que define o envelope de voo da aeronave.

E importante observar que conforme a altitude aumenta ocorre uma reducio da
densidade do ar e assim a sobra de tracdo ou poténcia tornam-se cada vez menor e portanto, a
diferenca entre as velocidades minima e mixima da aeronave também serd cada vez menor,
até que em uma determinada altitude acorra uma situacdo onde Vi, = Vmsx € assim existe
apenas uma Unica velocidade na qual € possivel manter o voo reto e nivelado da aeronave.

A altitude na qual v, = v representa o teto absoluto da aeronave, ou seja, nesta
altitude nao existe mais sobra de tragdo ou poté€ncia e, portanto, a aeronave nio possui mais
condi¢des de ganhar altura. Como visto anteriormente na anélise da influéncia da altitude na
variagdo das curvas de tracdo ou poténcia, o teto absoluto é definido pelo ponto de tangéncia
entre a requerida e a disponivel.

O envelope de voo de uma aeronave também é dependente da velocidade de estol, pois
como visto anteriormente, muitas vezes a velocidade de estol é maior que a velocidade
minima obtida nas curvas de tracdo ou poté€ncia, e quando isto ocorre, a velocidade de estol
passa a representar o limite aerodindmico da aeronave. Considerando a variagcdo da velocidade
de estol conforme a altitude de voo aumenta, o grafico da Figura 4.38 pode ser representado
da seguinte forma:

ke (m) |

Teto absoluto

Voin  Vemol Vindy ¥ mes)

Figura 4.39 — Influéncia da velocidade de estol no envelope de voo.

A linha verde representa a influéncia da velocidade de estol no envelope de voo da
aeronave e pode ser calculada em funcio da altitude da seguinte forma:

2-W
p-S-C

Lmdx

(4.153)

estol —

Analisando-se a Equacdo (4.153), pode-se perceber que o aumento da altitude e a
conseqiiente reducdo na densidade do ar mantendo-se o peso, a drea da asa e o valor do Cp gy,
provoca um aumento da velocidade de estol e assim esta passa a ser o limite operacional da
aeronave determinando o contorno do envelope de voo.
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Como citado, o envelope de voo representa as limitagdes operacionais de velocidade
para se garantir um voo reto e nivelado de uma aeronave em uma determinada altitude,
portanto, um voo realizado exatamente sobre da envoltéria do envelope de voo, significa um
voo no qual 7; = T, ou P; = P,, nessas condi¢des, a aeronave estd no seu limite de voo, pois a
manete de tracdo estd ajustada ao maximo, e, dessa forma, percebe-se que ndo hi como se
manter em voo com uma velocidade abaixo da minima ou acima da maxima apenas com o
auxilio do motor.

Para qualquer outra condi¢do de velocidade e altitude que se encontra dentro da
envoltéria do envelope de voo, a aeronave pode voar seguramente com a manete de tracdo
regulada em uma posicdo abaixo da maxima.

Outra velocidade importante para o tracado do envelope de voo é a velocidade do
ponto de manobra da aeronave, pois esta também varia com a altitude e define o limite
estrutural da aeronave e pode ser calculada a partir da aplicagdo da Equacdo (4.154a)
apresentada a seguir.

V$ = vesml ’ V nmdx (4' 154)

(4.154a)

Como o fator de carga maximo é fixo para o projeto em desenvolvimento, novamente
€ possivel perceber que a variagdo da densidade do ar e o respectivo aumento da velocidade
de estol influem decisivamente na capacidade estrutural da aeronave. Geralmente em altitudes
mais baixas a velocidade do ponto de manobra € menor que a velocidade maxima, e assim,
levando-se em consideracdo a variagdo da velocidade do ponto de manobra com relacdo ao
aumento da altitude, o envelope de voo pode ser representado da seguinte forma:

ke (m) |

Teto absoluto

*

Vmin  Vestol p Vi » (:mfs)

Figura 4.40 — Influéncia da velocidade do ponto de manobra no envelope de voo.

Pela andlise da Figura 4.40, é possivel observar que o envelope de voo da aeronave é
limitado em suas extremidades pela velocidade de estol e pela velocidade do ponto de
manobra, assim, uma representacdo mais fiel do envelope de voo é mostrada a seguir na
Figura 4.41.
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% () |

Teto absoluto

L ¥ P Em/_g)

Figura 4.41 — Envelope de voo considerando a influéncia da velocidade de estol e da
velocidade do ponto de manobra.

Exemplo 4.18 — Determinacao do envelope de voo e do teto absoluto.

Para a aeronave modelo utilizada como referéncia no presente capitulo, determine o envelope
de voo e o teto absoluto considerando a influéncia da velocidade de estol (limite
aerodindmico) e da velocidade do ponto de manobra (limite estrutural).

Considere na andlise uma variacdo de altitude entre o nivel do mar (h=0) e o teto absoluto da
aeronave com incrementos de 500m nos valores de altitude.

Solugéo:

A determinacdo do envelope de voo da aeronave em estudo foi realizada mediante a
constru¢do das curvas de tragdo disponivel e requerida para diversas altitudes. O modelo
aplicado ¢é idéntico ao utilizado na solu¢do do Exemplo 4.1, porém o processo foi repetido
para diferentes altitudes e as velocidades minima e médxima obtidas no ponto de interseccdo
das curvas foram utilizadas para a constru¢cdo da envoltéria do envelope de voo. Além dessas
velocidades, também foi calculado a variacdo da velocidade de estol com a altitude e a
variagdo da velocidade do ponto de manobra com o fator de carga limite de 2,5 adotado para a
construcdo do diagrama v-n.
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Para h = Om, a seguinte curva de tracio disponivel e requerida foi obtida:

Tracao disponivel e requerida - h= Om

40 - X
35

30 N~

Tracao (N)

5 \
0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35

Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades maxima e minima que sdo
respectivamente 9m/s e 25,8m/s

A velocidade de estol foi determinada pela aplicacio da Equacdo (2.31a) para esta altitude

f 2-W
vesml = 4 ~
y _ 2150
ool 11,225-0,9-1,65

v, =12.84m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacéo (4.116a):

*

v = vestol ’ nmdx
v =12,84-4/25
v' =20,30m/s
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Para h = 500m, a seguinte curva de traciao disponivel e requerida foi obtida:

Tracéo disponivel e requerida h = 500m

50
45

40 \

37 AN
30

z
.§ 25 \
= 20
=
157 \>(
10
5 ™~
0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35

Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 9,4m/s e 25,6m/s
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesn)l
p-S-C

Lmdx

. 2150
el \1,1673-0,9 1,65
v, =13,155m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

V* =Vestol ' Vnmdx
v =13,155-4/2,5

v =20,80m/s
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Para i = 1000m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracao disponivel e requerida - h = 1000m

50
< 30
8
(33
£ 20
Il

10 \

0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades maxima e minima que sdo
respectivamente 9,8m/s e 25,4m/s

A velocidade de estol foi determinada pela aplicacio da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesml =

. 2.150
@l \1,1117-0.9 - 1,65

v, =13,480m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacgéo (4.116a):

*

vV =V n

estol madx
v =13,480-4/2,5
v =21,314m/s
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Para i = 1500m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracao disponivel e requerida - h = 1500m

60
50

z
: \
S, 30
e \
10
0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35

Velocidade (my/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 10,3m/s e 25,1m/s

A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
p-S-C

Lmdx

vesn)l

. 2150
<l 11,0581-0,9 - 1,65
v, =13817m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

V* =Vestol ’ Vnmdx
v =13817-4/2,5

v =21,847m/s
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Para i = 2000m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracio disponivel e requerida - h = 2000m

60

50 \
40 \

\
g 30
& N
= 20 \
10
0 T T T T T T

0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 11m/s e 24,8m/s
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vest()l_
p-S-C

Lmdx

. 2150
<l 41,0066 - 0,9 - 1,65
v, =14166m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

V* =Vestol ' Vnmdx
v =14,166-4/2,5

v =22399m/s
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Para h = 2500m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracéo disponivel e requerida - h = 2500m

60

50 \\
40

z \
&, 30
e \
= 20 \
10
0 T T T T T T

0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 11,79m/s e 24,35m/s
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesml =

. 2150
<l 10,95696 - 0,9 - 1,65

v, =14,529m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

*

vV =V n

estol madx

v =14,529 /2,5
v =22,973m/s
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Para i = 3000m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracéo disponivel e requerida - h = 3000m

Tracdo (N)
(7% L
(=] <

" —
~—_

0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 12,7m/s e 23,9m/s
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesn)l
p-S-C

Lmdx

. 2150
<l 10,90926 0,9 - 1,65
v, =14.905m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

V* =Vestol ' Vnmdx
v =14,905-4/2,5

v =23,568m/s
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Para k = 3500m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracdo disponivel e requerida - h = 3500m

70

60 -

o \
40

30 \

207 \_
10

0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Tracao (N)

Pela andlise do grifico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 13,8m/s e 23,35m/s

A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
p-S-C

Lmdx

vesn)l

. 2150
<l 10,86341-0,9 - 1,65
v, =15296m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

V* =Vestol ' Vnmdx
v =15,296-4/2,5

v =24,185m/s
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Para i = 4000m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracio disponivel e requerida - h = 4000m

70

60 ‘\
~ 50
z
> 40 -
S
8 30 1
)

10 \

0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades maxima e minima que sdo
respectivamente 15m/s e 22,6m/s

A velocidade de estol foi determinada pela aplicacio da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesml =

. 2.150
@ 10,81935-0,9 - 1,65

=15,702 m/s

vesn)l

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacgéo (4.116a):

*

vV =V n

estol madx

v =15,702-4/2,5

v =24827m/s
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Para h = 4500m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracio disponivel e requerida - h = 4500m

70

60 \

s \
\

40

30 \
0 AN

10

Tracao (N)

0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (m/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades mdxima e minima que sdo
respectivamente 16,5m/s e 21m/s
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacdo da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesml =

. 2150
@l 10,777-0,9 -1,65

Voo =16,124m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacdo (4.116a):

*

v =vestol : nmdx
v =16,124-4/2,5
v =25,494 m/s
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Para i = 4800m, a seguinte curva de tracao disponivel e requerida foi obtida:

Tracao disponivel e requerida - h = 4800m

=N

S S
-~

L~

Tracdo (N)
Ww 5 W
(=2}

20 - \
10
0 T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35
Velocidade (my/s)

Pela andlise do grafico é possivel identificar as velocidades maxima e minima que sdo
respectivamente 19m/s e 19m/s, delimitando assim o teto absoluto de voo da aeronave.
A velocidade de estol foi determinada pela aplicacio da Equacdo (2.31a) para esta altitude

2-W
vesml =

. 2.150
el 10,75247-0,9 - 1,65

v, =116,385m/s

A velocidade de manobra nesta altitude foi determinada pela Equacéo (4.116a):

*

vV =V n

estol madx

v =116,385-4/2,5

v =25,907m/s
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A partir da andlise realizada, a tabela com os resultados obtidos € a seguinte:

h (m) Viin(M/8) | Vg (m/5) Vestor (M/5) v’ (m/s)
0 9,000 25,800 12,841 20,304
500 9,400 25,600 13,155 20,800
1000 9,800 25,400 13,480 21,314
1500 10,300 25,100 13,817 21,847
2000 11,000 24,800 14,166 22,399
2500 11,790 24,350 14,529 22,973
3000 12,700 23,900 14,905 23,568
3500 13,800 23,350 15,296 24,185
4000 15,000 22,600 15,702 24,827
4500 16,500 21,000 16,124 25,494
4800 19,000 19,000 16,385 25,907

E o grifico do envelope de voo é:

Ewvelope de vio

5000

5000 Teto ahsoluto

; /]
T e\
[ ]

Altimde (m)

Velocidade (mf5)

Pela andlise do grafico € possivel observar que o teto absoluto de voo da aeronave em
estudo € 4800m.

4.14 - Tempo estimado para a missao

O regulamento da competicio SAE-AeroDesign especifica que a aeronave deve
decolar, sobrevoar o campo realizando uma volta completa e pousar novamente na pista. Um
exemplo de um circuito padrdo e suas respectivas distancias aproximadas pode ser visto na
Figura 4.42 apresentada a seguir.
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Curvi ;/‘ nadl += cuirva 2

curva 4 curva |
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Figura 4.42 — Circuito padrdo com as distdncias aproximadas.

Considerando-se todas as condi¢cdes de desempenho anteriormente estudadas no
presente capitulo e as distancias aproximadas para se completar o percurso, é possivel se
estimar qual serd o tempo necessirio para que a aeronave complete a missio. E muito
importante citar que a metodologia apresentada nesta secao fornece um resultado aproximado
do tempo de voo necessario, e que o resultado exato requer uma andlise muito complexa e que
envolve estudos de otimizacao de trajetérias que fogem do escopo deste livro.

A importancia em se estimar o tempo de voo se reflete diretamente nas dimensoes
necessdrias para o tanque de combustivel como forma de se garantir que ndo ocorra uma pane
seca durante o voo, que acarretaria na invalidacdo do voo e talvez até na desclassificacido da
equipe.

A estimativa de tempos pode ser realizada através da somatdria de todas as parcelas de
tempo em cada etapa do voo. Basicamente a aeronave decola, ganha altura, realiza um voo de
cruzeiro com determinada altura, realiza um voo de planeio e pousa terminando o percurso em
uma condi¢do de repouso. A Figura 4.43 mostra um modelo da trajetéria realizada pela
aeronave.

Cruzeiro

Descida

Decolagem Pouso

Figura 4.43 — Modelo da trajetéria de voo.

Pela anélise da Figura 4.43, € possivel observar que o tempo total aproximado para a
aeronave completar a miss@o é dado pela somatdria dos tempos parciais para cada uma das
cinco etapas de voo representadas (decolagem, subida, cruzeiro, descida e pouso), portanto,
pode-se escrever que:

=D Sl Al Rl (4.155)

n

onde ¢r representa o tempo total e 7, 0s tempos parciais para cada etapa da missao.
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E importante lembrar que para cada uma das etapas acima descritas a aeronave
encontra-se em uma condicao cinemdtica diferente, ou seja, nos procedimentos de decolagem
e pouso sera considerado um movimento uniformemente variado com uma aceleragdo média
e uma desaceleracdo média constante e durante os procedimentos de subida, cruzeiro e
planeio serd considerado um voo com velocidade constante.

O tempo total encontrado serd aproximado porém bem préximo de uma condi¢ao real
para o AeroDesign, portanto, pode-se concluir que a metodologia apresentada a seguir € muito
satisfatdria para se estimar o tempo necessario para que uma aeronave destinada a participar
do AeroDesign complete a missao.

Primeiro serd estimado o tempo necessdrio para a decolagem da aeronave,
considerando que a mesma parte do repouso e acelera até a velocidade de decolagem em um
intervalo de tempo 7, percorrendo um comprimento de pista de 59m. A aceleracdo média
pode ser determinada pela equagdo cinemdtica do movimento uniformemente variado da
seguinte forma:

v,y =vy +2-a-8,, (4.156)
Ve =V, =2-a-S,, (4.156a)

considerando que vy = Om/s, tem-se que:

v, =2-a-S,, (4.156b)
2
a=—to__ (4.156¢)
2-S,,

Uma vez determinada a aceleracdo média durante a corrida de decolagem, o tempo
necessdrio para a decolagem pode ser calculado da seguinte forma:

Vo =Vyta-t,, (4.157)
considerando que vy = Om/s, tem-se que:
Vo =a-t;, (4.157a)

e % (4.157b)

Pela solugdo da Equacao (4.157b), chega-se a um tempo aproximado para a decolagem
da aeronave.

Com relag@o ao voo de subida, o tempo necessdrio para se atingir uma determinada
altura em relag@o ao solo serd calculado no presente livro considerando a maxima razdo de
subida e o dngulo de subida que proporciona esta condicdo com a subida sendo realizada com
velocidade constante, portanto, a partir da cinemdtica do movimento uniforme, pode-se
escrever que:
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RiC, =1 (4.158)
tS
h
g S=———om 4.158a
’ R/Cma'x ( )

Esta equacdo determina o intervalo de tempo aproximado para a aeronave atingir a
altura h.

Para a condicdo de voo de cruzeiro, serd considerado no presente livro um voo com
velocidade constante e para o maximo alcance da aeronave, ou seja, em uma condi¢do de
maxima eficiéncia aerodinamica, assim, tem-se que:

S

y =D (4.159)
S

b =— (4.159a)
A%

cru

A distancia de cruzeiro representada por S, € determinada pela soma das distancias
das pernas de través, do vento e base.

A aplicagdo da Equacgdo (4.159a) permite estimar o tempo durante o voo de cruzeiro
da aeronave.

Durante a condi¢@o de planeio, o tempo é calculado de forma similar a condicdo de
subida, porém serd considerado como forma de andlise um planeio realizado na condi¢ao de
maximo alcance como forma de se obter um menor angulo de planeio. O tempo estimado para
a descida pode entdo ser calculado da seguinte forma:

h
RD(% b = T (4.160)
h
Iy, = % (4.160a)

Pela Equacdo (4.160a) € possivel estimar o tempo necessdrio para a descida da
aeronave.

Por fim, o tempo necessdrio para o processo de desaceleragio durante o pouso até que
ocorra a parada total da aeronave pode ser estimado de forma similar ao cédlculo do tempo
para a decolagem, porém considera-se que a aeronave toca o solo na velocidade de estol e pra
completamente apds percorrer uma distancia S; definida pelo célculo realizado no
desempenho de pouso em um tempo f;, portanto, a partir da cinemdtica do movimento
uniformemente variado, tem-se que:

v,)=v,  +2a-§, (4.161)

f 7 Vestol

considerando que vy = Om/s, tem-se que:
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0O=v,, +2-a-S, (4.161a)
-2-a-§,=v,,, (4.161b)

v 2
a=——oel 4.161c
2 (4.161c)

O sinal negativo presente na Equacdo (4.161c) representa uma desaceleracdo até a
parada total da aeronave.

Uma vez conhecida a desaceleragc@o durante o pouso, o tempo necessdrio para a parada
total da aeronave pode ser determinado da seguinte forma:

Vi =V ta-t, (4.162)
considerando que vy = Om/s, tem-se que:
O=v,,, ta-t, (4.162a)
—-a-t=v,,, (4.162b)
g, =Yool (4.162)
a

Como a aceleragcdo calculada pela Equagdo (4.161c) é negativa, o resultado da
Equacido (4.162c) serd positivo e representa o tempo necessirio a a desaceleracio até a parada
total da aeronave.

Com os tempos parciais calculados, é possivel a partir da aplicagdo da Equacdo
(4.163), a determinagédo do tempo total para se completar a missao, portanto:

ty =t ttg +t,, +t, +t, (4.163)

Geralmente na competicio AeroDesign, o tempo de voo varia entre 1 minuto e 10
segundos e 1 minuto e 40 segundos, esta diferenca estd relacionada ao trajeto realizado por
cada aeronave e pela altura mdxima em relacdo ao solo.

Exemplo 4.19 — Estimativa do tempo total para se completar a missao.

Para a aeronave modelo utilizada como referéncia no presente capitulo, estime o tempo
necessario para que a mesma complete a missdo considerando uma altura maxima de voo em
relacdo ao solo de 30m, uma distancia de cruzeiro de 350m e as seguintes condicdes de voo:
subida com maxima razdo de subida, cruzeiro e descida para condicdo de maximo alcance.
Solugéo:

Durante a corrida de decolagem o tempo aproximado € calculado pela Equagéo (4.157b), com
a aceleracdo determinada pela aplicacdo da Equagdo (4.156¢). Considerando o peso de
decolagem de 150N, uma velocidade de decolagem v;, = 15,41 m/s obtida no Exemplo 4.10 e
um comprimento de pista de 65,87m tem-se que:
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a= Vio
2-S,,
15,412
a=——
2-65,87
a=2,01m/s?
1o =
a
L1541
01
t,p =7,65s

O tempo para se atingir a altura de 30m € calculado com a aplica¢do da Equagdo (4.158a)
considerando a médxima razdo de subida da aeronave obtida no Exemplo 4.6.

= h
’ R/Cma'x
30
tg=—r
1,513
1, =19,8285

O tempo durante o voo de cruzeiro é obtido pela aplicacdo da Equagdo (4.159a) considerando
a velocidade de maximo alcance e uma distancia percorrida de 350m.

cru
t =

cru

cru

350
21,62
t. =16,19s

O tempo para o planeio da aeronave € calculado pela aplicagio da Equacdo (4.160a)
considerando a razdo de descida para a condi¢do de maximo alcance obtida no Exemplo 4.8.

_h
RDy/),

Ip
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.30
P 1,628
t, =18427s

Durante a desacelera¢do no pouso, o tempo aproximado é calculado pela Equacdo (4.162c),
com a desaceleracdo determinada pela aplicagdo da Equacdo (4.161c). Considerando uma
velocidade de pouso igual a velocidade de estol e o comprimento de pista obtido com a
aplicacdo da metodologia do Exemplo 4.14 para W = 150N, tem-se que:

vesml
aqa=——
2.5,
12847
2-84,42
a=-—0,976 m/s?
l,L _ vesml
a
_ 1284
" (=0,976)
t, =13,149s

Assim, o tempo total aproximado para se completar a missdo € obtido pela soma dos tempos
parciais de cada etapa com a aplicacdo da Equacdo (4.163).

t, =t,, ttg +1,, +i,+1,
t, =7,65+19.828+16,19 +18,427 + 13,149
t, =75251s

O tempo total de 75,251s encontrado na solugéo deste exemplo € bem proximo do tempo real
que ocorre durante os voo da competicdo AeroDesign.

4.15 — Metodologia para o tracado do grafico de carga util em funcao da altitude-
densidade

O gréfico de carga ttil em funcdo da altitude-densidade ¢ um elemento obrigatério e
que deve ser apresentado no relatério de projeto enviado para a comissdo organizadora do
AeroDesign. Este grafico mostra a capacidade de carga ttil da aeronave para uma decolagem
realizada em qualquer condi¢@o de altitude.
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Existem muitas formas paras se prever a capacidade de carga ttil de uma aeronave em
funcdo da altitude densidade, no presente livro é apresentado um modelo fundamentado no
desempenho de decolagem da aeronave, pois como o regulamento da competicdo restringe o
comprimento de pista para a decolagem da aeronave, a carga util transportada também serd
limitada, pois mesmo que a aeronave possua condi¢des de carregar uma carga elevada, esta se
tornard restrita devido a limitacdo de pista, pois ndo se consegue obter a aceleragdo necessaria
para garantir a velocidade de decolagem dentro do comprimento estipulado.

O gréfico de carga ttil em fungdo da altitude densidade para aeronaves que participam
da competicdo AeroDesign possui a forma apresentada na figura a seguir.

g

Ce (kg) 4

P

k (m)

Figura 4.44 — Grafico de carga util em fun¢@o da altitude-densidade para aeronaves que
participam do AeroDesign.

E importante ressaltar que o regulamento da competi¢io AeroDesign especifica que a
carga util deve ser apresentada em kg e a altitude-densidade em m, sendo também necessério
que a equipe linearize os pontos obtidos e apresente a equagdo da reta linearizada, pois é
justamente a partir deste grafico que tanto a equipe como os juizes terdo condi¢des de avaliar
a capacidade de carga da aeronave em funcao da altitude-densidade local no instante do voo.

O gréfico de carga ttil em fun¢do da altitude-densidade é sem divida um dos pontos
mais importantes do projeto, uma vez que sua correta determinagdo proporciona a obtengdo
da tdo valiosa acuracidade do projeto, que muitas equipes buscam porém poucas conseguem.

A dificuldade na obtencdo da acuracidade encontrada pela grande maioria das equipes,
esta justamente relacionada a erros de projeto, falta de conhecimento em como determinar o
grafico e em muitos casos no “achar” que na competi¢do o desempenho da aeronave sera
melhor que o desempenho obtido durante a realizagdo dos testes.

O desenvolvimento analitico para a obtencdo do grafico de carga titil em fungdo da
altitude densidade pode ser realizado pela andlise do desempenho de decolagem apresentado
anteriormente, e, portanto, aplicando-se a equacdo para o cdlculo do comprimento de pista
necessdrio para a decolagem tem-se que:

_ 1,44 -w?
g : p : S : CLmdx ’ {T - [D + lu ’ (W - L)]}OJ‘%

(4.164)

Lo

com os valores de L e D determinados da seguinte forma:
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L=%-p-(0,7-v,0)2-S-CL (4.165)

D:%-p-(0,7-v,a)2-S-(CD0+¢-K-CL2) (4.166)

Dessa forma, pode-se perceber pela andlise das Equagdes (4.164), (4.165) e (4.166)
que o aumento da altitude de decolagem reduz a densidade do ar e conseqiientemente para um
determinado peso existe a necessidade de um maior comprimento de pista para a decolagem.

Também € importante lembrar que a tracdo disponivel T presente na Equagdo (4.164) é
cada vez menor conforme a altitude aumenta, contribuindo ainda mais para o aumento do
comprimento de pista necessario para a decolagem da aeronave.

Como o comprimento de pista para a decolagem € limitado, torna-se impossivel alcar
voo em altitude com a mesma carga util possivel ao nivel do mar, e, assim, a solugdo da
Equacdo (4.164) deve ser realizada considerando um comprimento de pista S;o limitado ao
maximo permissivel pelo regulamento, com os valores de L e D calculados para a altitude em
estudo e com a tracdo disponivel corrigida para a esta mesma altitude do seguinte modo.

Ty, =Ty, A2 4.167)

Desse modo, a varidvel a ser determinada na Equagéo (4.164) passa a ser o peso total
de decolagem que deve ser ajustado até que o resultado da equaco seja igual ao maximo
comprimento de pista permissivel para a decolagem, e assim, pode-se perceber que com a
reducdo da densidade do ar devido ao aumento da altitude, o peso total de decolagem sera
cada vez menor.

Os resultados obtidos pela aplicagdo da Equacdo (4.164) em diversas altitudes
representam o peso maximo de decolagem da aeronave e juntos formam os diversos pontos
para o tracado do gréfico de carga ttil em fun¢do da altitude densidade. O regulamento da
competicdo AeroDesign especifica que a carga util transportada deve ser expressa em kg,
também € importante citar que a carga til representa o peso total de decolagem menos o peso
vazio da aeronave, portanto, como forma de se obter a carga util em kg, deve-se utilizar a
seguinte equagdo.

W,
C, =—L o (4.168)

onde Wy representa o peso total de decolagem calculado pela solu¢do da Equacao (4.164) para
cada uma das altitudes avaliadas.

O resultado da Equacdo (4.168) é dado em kg e esta equacdo deve ser aplicada para
cada condicdo de altitude desejada utilizando-se o resultado do peso total obtido quando da
aplicacdo da Equacao (4.164) considerando a altitude em estudo.

Como pode-se notar na andlise realizada, o fator preponderante para o célculo da
capacidade de carga util de uma aeronave destinada a participar da competi¢do AeroDesign é
a densidade do ar, onde quanto menor for o seu valor, menor serd a capacidade de carga da
aeronave, assim, como a densidade do ar € uma varidvel que comanda o cdlculo do peso total
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de decolagem, a seguir é apresentado um modelo matemético que permite determinar a
densidade do ar em qualquer altitude para um voo realizado na troposfera 2 < 11000m.

Este modelo estd fundamentado na teoria apresentada por Anderson [4.1] em
condicdes de atmosfera padrio com um voo realizado na troposfera. Nessa regido da
atmosfera, a teoria contempla que o gradiente de temperatura é A, = -6,5x10°°C/m, que a
temperatura padrdo ao nivel do mar € 15,15°C e que os valores da temperatura absoluta e da
densidade do ar na altitude podem calculados a partir das Equagdes (4.169) e (4.170)
apresentadas a seguir.

T, =T, +A, (h—h,) (4.169)
o
T, \ &,
£, =Py (4.170)
TO

Os resultados encontrados com a aplicacdo da Equacdo (4.170) s@o aproximados
porém muito confidveis sendo amplamente utilizados pela industria aerondutica.

A Tabela 4.4 apresentada a seguir mostra os valores da densidade do ar para diversas
altitudes e pode ser utilizada como referéncia para a solugdo das Equacdes (4.164), (4.165),
(4.166) e (4.167).

Tabela 4.4 — Variacdo da densidade do ar com a altitude.

h (m) p (kg/m3) h (m) p (kg/m?)
0 1,2250 1200 1,0900
100 1,2133 1300 1,0793
200 1,2017 1400 1,0687
300 1,1901 1500 1,0581
400 1,1787 1600 1,0476
500 1,1673 1700 1,0373
600 1,1560 1800 1,0269
700 1,1448 1900 1,0167
800 1,1337 2000 1,0066
900 1,1226 2100 0,9964
1000 1,1117 2200 0,9864
1100 1,1008 2300 0,9765

A aplicacdo dos conceitos apresentados nesta se¢do permite a equipe estimar com boa
precisdo o gréfico de carga util em fun¢do da altitude densidade. Como citado, é obrigatdrio
que os resultados obtidos sejam linearizados e que também seja apresentada no gréfico a
equacdo da reta linearizada.

Uma forma de se determinar a equacgdo € através do célculo do coeficiente angular da
reta do seguinte modo:

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindmica e Desempenho — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



308

Cy (kg 4

Cu o TN !
IS e

i
4
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
i

Bty ks # (m)

Figura 4.45 — Processo para obtencdo da equacdo da reta do gréafico de carga util
em fungdo da altitude densidade.

Adotam-se dois pontos arbitrdrios A e B com seus respectivos valores de carga util e
altitude. Com a aplicacdo da Equacdo (4.171) apresentada a seguir, determina-se o coeficiente
angular m da reta do seguinte modo.

c,-C
m=—2 —ul “4.171)
hz _hl

Como a carga ttil transportada em uma condicdo /i, € menor que em uma condicio /;
e sabendo-se que hy>h;, é facil verificar que o coeficiente angular obtido pela solucdo da
Equacdo (4.171) serd um numero negativo indicando que a carga util se reduz conforme a
altitude aumenta, e, assim, a equacdo da reta pode ser escrita da seguinte forma:

C,=C,y—m-h (4.172)

onde C, representa a carga util em altitude, C,o é a carga util ao nivel do mar, m é o
coeficiente angular da reta e /& representa os valores de altitude.

Com o tragado do grafico de carga util em funcdo da altitude densidade, fecha-se a
andlise de desempenho da aeronave, e a equipe possui condi¢des de prever em detalhes a
capacidade de carga da aeronave e assim ganhar pontos importantes durante a competicao
através da obtencdo da acuracidade dos calculos realizados.

Exemplo 4.20 — Determinacao do grafico de carga ttil em funcio da altitude densidade.
Para a aeronave modelo utilizada como referéncia no presente capitulo, determine o gréfico
de carga titil em funcdo da altitude densidade. Considere um peso vazio da aeronave igual a
40N.

Solugdo:

O célculo do gréafico de carga ttil em fungdo da altitude-densidade foi realizado a partir da
Equacdo (4.164) que determina o comprimento de pista necessdrio para a decolagem da
aeronave.

Para a solugdo desse exemplo, os dados foram inseridos em uma planilha com o peso total de
decolagem ajustado até que o comprimento de pista obtido fosse 59m, e, conforme a
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densidade do ar variava com o aumento da altitude, a tracdo disponivel era corrigida com a
aplicacdo da Equacéo (4.167)

Para 2 = 0m
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.9:

e, AR - u
CLLO - =0 " ~
2-¢
c - 7-0,717-6,83-0,03
ro 2.0,836
C,.o =0276

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpo+(@-K-C.?)
C, =0,022 + (0,836 -0,065-0,2767)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

[ 2w
vesml = 4 A~
p : S ' CLma’x
N 2.143,19
@l 11,225-0,9 1,65

v =1254m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vlu = 1’2 ’ vesml
v, =1,2-12,54
v, =15,05m/s

A forca de sustentacdo para 0,7vy, é:

L:%.p.(oj.vln)%s.cL
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L= % -1,225-(0,7-15,05)* - 0,9-0,276

L=16902N

A correspondente forca de arrasto é:

D:%-p-(0,7-vln)2-S-(CD0+¢-K-CL2)

D= % -1,225-(0,7-15,05)* - 0,9-0,02614

D=160N

A tragdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v;, obtida pela leitura do gréfico
da Figura 4.2 é:

T, =33.43N

Portanto, aplicando-se a Equag@o para a determina¢do do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave com um peso de 143,19N, tem-se que:

1,44 - W2
S, =
g P8 Cpy T=[D+u-W-DJ,,,
_ 1,44-143,19°
Y 9.81-1,225-0,9-1,65-{33,43 — [1,60 + 0,03 - (143,19 —16,902) |}
S, =59,00m

A carga 1til para esta altitude foi determinada a partir da solucdo da Equagdo (4.168)
da seguinte forma:

C — WT - anzia
' g
_143,19-40
! 9,81
C, =10,518kg
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Para 2 = 100m
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.9:

e, AR - u
Cio= ;
2.9
Cc = 7-0,717-6,83-0,03
to 20,836
C,,, =0276

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cho+(@-K-C.?)
C, =0,022 + (0,836 -0,065-0,2767)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
vestoI:
p-S-C

Lmdx

A 2.141.82
@l \1,2133-0,9 - 1,65

Vo =12,54m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vla = 1’2 ’ vesml
y, =12-12,54
y, =15,05m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:

L:%.p.(oj.vln)%s.cL

L=%-1,2133-(0,7-15,05)2 -0,9-0,276
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L=16,740N

A correspondente forca de arrasto é:
1
D:5~p-(0,7~v,0)2 S-(Cpy+0-K-C,%)

D :%.1,2133.(0,7.15,05)2 -0,9-0,02614

D=1585N

A tracdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, corrigida para esta altitude é:

P
Ty =Ty
0
T, =3343- 12133
1,225
T, =3311N

Portanto, aplicando-se a Equagéo para a determinag@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave com um peso de 141,82N, tem-se que:

_ 1,44 -W*
g ' p : S : CLmdx ’ {T - [D + ll'l ’ (W - L)]}O,7v,,)

SL(J

¢ - 1,44 141827
Y 9.81-1,2133-0,9-1,65-{33,11—[1,585 + 0,03 - (141,82 — 16,740) ]}

S, =59,00m

A carga qtil para esta altitude foi determinada a partir da solu¢do da Equacao (4.168)
da seguinte forma:

C — WT _anzio
' g
C = 141,82 — 40
9,81
C, =10,379kg
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Para 2 =200m
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.9:

e, AR - u
CLLo:#

c  _70717:683-003
Lo 2-0,836

C..0 =0.276

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cpy+(9-K-C,%)

C, =0,022 + (0,836 -0,065-0,2767)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
vestoI:
p-S-C

Lmdx

B 2.140.46
@l 11,2017 -0,9 - 1,65

Vo =12,54m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vla = 1’2 ’ vesml
y, =12-12,54
y, =15,05m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:

L:%.p.(oj.vln)%s.cL

L= % -1,2017 - (0,7 -15,05)* - 0,9 - 0,276
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L=16579N

A correspondente forca de arrasto é:
1
D:5~p-(0,7~v,0)2 S-(Cpy+0-K-C,%)

D :%.1,2017-(0,7-15,05)2 10,9-0,02614

D=1570N

A tracdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, corrigida para esta altitude é:

P
Ty =Ty
0
T, =3343- 12017
1,225
T, =3279N

Portanto, aplicando-se a Equagéo para a determinag@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave com um peso de 140,46N, tem-se que:

_ 1,44 -W*
g ' p : S : CLmdx ’ {T - [D + ll'l ’ (W - L)]}O,7v,,)

SL(J

¢ - 1,44 -140,46°
Y 981-1,2017-0,9-1,65-{32,79 — [1,570 + 0,03 - (140,46 —16,579) |}

S, =59,00m

A carga qtil para esta altitude foi determinada a partir da solu¢do da Equacao (4.168)
da seguinte forma:

C — WT _anzio
' g
c = 140,46 — 40
9,81
C, =10,240kg
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Para i = 300m
O coeficiente de sustentacdo ideal para a decolagem foi obtido no Exemplo 4.9:

e, AR - u
Cio= ;
2.9
Cc = 7-0,717-6,83-0,03
to 20,836
C,,, =0276

O correspondente coeficiente de arrasto é:
Cp=Cho+(@-K-C.?)
C, =0,022 + (0,836 -0,065-0,2767)

C, =0,02614

A velocidade de estol é:

2-W
vestoI:
p-S-C

Lmdx

L 2.139.11
@l \1,1901- 0,9 - 1,65

Vo =12,54m/s

A velocidade de decolagem é 20% maior que a velocidade de estol, portanto:

vla = 1’2 ’ vesml
y, =12-12,54
y, =15,05m/s

A forca de sustentagdo para 0,7vy, é:

L:%.p.(oj.vln)%s.cL

L= % -1,1901- (0,7 -15,05)* - 0,9 - 0,276
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L=16420N
A correspondente forca de arrasto é:
1
D:5~p-(0,7~v,0)2 S-(Cpy+0-K-C,%)

D= % -1,1901- (0,7 -15,05)* - 0,9 - 0,02614

D=1555N

A tracdo disponivel pela hélice APC 13”x4” para 0,7v,, corrigida para esta altitude é:

P
Ty =Ty
0
T, =3343- L0t
1,225
T, =3248N

Portanto, aplicando-se a Equagéo para a determinag@o do comprimento de pista para a
decolagem da aeronave com um peso de 139,11N, tem-se que:

_ 1,44 -W*
g ' p : S : CLmdx ’ {T - [D + ll'l ’ (W - L)]}O,7v,,)

SL(J

¢ - 1,44 -139,11°
Y 9.81-1,1901-0,9-1,65-{32,48 — [1,555 + 0,03 - (139,11 - 16,42) |}

S, =59,00m

A carga qtil para esta altitude foi determinada a partir da solu¢do da Equacao (4.168)
da seguinte forma:

C — WT _anzio
' g
c = 139,11-40
9,81
C, =10,102kg
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Foram apresentados os cdlculos para os quatro primeiros pontos do gréfico, para todas
as outras altitudes o procedimento deve ser repetido. Neste exemplo foi utilizada uma
variagdo de altitude do nivel do mar até 2300m com incrementos de 100m.

A partir da andlise realizada, a tabela com os resultados obtidos € a seguinte:

h (m) p (kg/m3) Wr (N) Sro (M) Wiazio (M) Cu (kg)
0 1,225 143,19 59,00 40 10,51886

100 1,2133 141,82 59,00 40 10,3792
200 1,2017 140,46 59,00 40 10,24057
300 1,1901 139,11 59,00 40 10,10296

400 1,1787 137,78 59,00 40 9,96738
500 1,1673 136,44 59,00 40 9,830785
600 1,156 135,12 59,00 40 9,696228
700 1,1448 133,81 59,00 40 9,562691
800 1,1337 132,52 59,00 40 9,431193
900 1,1226 131,22 59,00 40 9,298675
1000 1,1117 129,94 59,00 40 9,168196
1100 1,1008 128,67 59,00 40 9,038736
1200 1,09 127,41 59,00 40 8,910296
1300 1,0793 126,16 59,00 40 8,782875
1400 1,0687 124,92 59,00 40 8,656473
1500 1,0581 123,68 59,00 40 8,530071
1600 1,0476 122,45 59,00 40 8,404689
1700 1,0373 121,25 59,00 40 8,282365
1800 1,0269 120,03 59,00 40 8,158002
1900 1,0167 118,84 59,00 40 8,036697
2000 1,0066 117,66 59,00 40 7,916412
2100 0,9964 116,47 59,00 40 7,795107
2200 0,9864 115,3 59,00 40 7,675841
2300 0,9765 114,14 59,00 40 7,557594

E o grifico resultante com sua respectiva equacio e reta linearizada € o seguinte:

Carga itil em funcao da altitude-densidade
12
g s —
=
= 6
«
&0
s
o 4
Cu=-0,0013h + 10,477
2 -
0 ‘ ‘ ‘ ‘
0 500 1000 1500 2000 2500
Altitude-densidade (m)
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4.16 — Dicas para a analise de desempenho

Novamente vale a pena citar alguns pontos que sdo de fundamental importancia para
uma andlise adequada das caracteristicas de desempenho de uma aeronave destinada a
participar da competicdo AeroDesign. A seguir € apresentada a seqiiéncia necessdria para se
realizar a avaliagdo de desempenho da aeronave em projeto.

1) Escolhida a hélice e o motor a ser utilizado € muito importante que sejam obtidas as
curvas de tracdo e poténcia disponivel e requerida para diferentes altitudes, pois dessa forma é
possivel se ter um panorama geral das qualidades de desempenho da aeronave em estudo.

2) Representar o gréfico da variagdo da eficiéncia aerodinamica em fun¢do do angulo
de ataque com a finalidade de se obter uma visdo geral desse dngulo para qualquer C.
desejado.

3) Determinar analiticamente as velocidades de maximo alcance e maxima autonomia
da aeronave para as altitudes desejadas.

4) Avaliar o desempenho de subida da aeronave determinando a maxima razdo de
subida e o correspondente angulo de subida. Este € um ponto muito importante para se definir
a técnica de pilotagem a ser utilizada durante a subida em fun¢do do peso total do avido.

5) Avaliar o comportamento da aeronave durante um voo de planeio calculando a
razdo de descida e o dngulo de planeio para uma condicdo de maximo alcance.

6) Calcular o comprimento de pista necessdrio para a decolagem considerando as
limitacdes do regulamento. Neste item € muito importante apresentar o grafico do
comprimento de pista em funcio do peso total da aeronave.

7) Determinar o comprimento de pista necessario para o pouso da aeronave e mostrar
o gréfico da variagdo desse comprimento em funcio do peso total da aeronave.

8) Tracgar o diagrama v-n e identificar o fator de carga maximo além das velocidades
mais importantes que definem a faixa de operacdo estrutural da aeronave.

9) Calcular o raio de curvatura minimo e o maximo angulo de inclina¢do permissivel
durante uma curva.

10) Determinar o envelope de voo da aeronave e calcular o teto absoluto de voo. No
envelope de voo é muito importante que a equipe defina a envoltéria da curva considerando a
influéncia da velocidade de estol (limite aerodindmico) e a influéncia da velocidade do ponto
de manobra (limite estrutural).

11) Estimar o tempo necessdrio para a aeronave completar a missao.

12) Tracar com a maior precisio possivel o grafico de carga ttil em fungio da altitude-
densidade.

A determinag@o de todas essas etapas propicia a equipe um panorama geral e muito
confidvel das caracteristicas de desempenho de uma aeronave destinada a participar da
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competicao AeroDesign. A Figura 4.46 mostra as caracteristicas de desempenho da aeronave
da equipe Tapera para o AeroDesign 2009.

Aeronave Tapera 2009 - IFSP Caracteristicas de Desempenho — 2° Setor
Motor OS.61 FX — hélice APC 13x4
Velocidade de estol = 12,30m/s

Velocidade para maximo alcance = 20,00m/s
Velocidade para max autonomia = 15,19m/s
Pista para decolagem = 61m

Pista para pouso = 123m

Maxima razao de subida = 1,52m/s

Razao de descida = 1,42m/s

Raio de curvatura minimo = 13,95m

Teto absoluto de voo = 5200m

Figura 4.46 — Caracteristicas de desempenho da aeronave Taperd 2009.

Neste ponto é finalizado o capitulo da andlise de desempenho, no qual foram
apresentados os principais pontos que devem ser avaliados para se obter uma aeronave
competitiva e com excelentes qualidades de voo.
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