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RESUMO

A concorréncia do mercado exige que as empresas tornem seus projetos mais eficientes, para
iSS0, pode-se aprimorar uma ou mais etapas do projeto. Em projeto de aeronaves néo € diferente.
Nesse trabalho desenvolve-se uma metodologia para a elaboracdo do projeto conceitual de
aeronaves, que possa ser seguida passo a passo, e também apresenta ferramentas de analise que
podem ser utilizadas nessa fase do projeto. A metodologia proposta apresenta uma sequéncia
para o projeto dos principais componentes da aeronave e inclui a analise de estabilidade estatica
e dindmica na etapa de projeto conceitual. A andlise de estabilidade realizada na fase conceitual
pode prever configuraces geométricas melhores para satisfazer, simultaneamente, requisitos
de desempenho e estabilidade. Além disso, a analise de estabilidade nessa etapa do projeto pode
evitar erros de dimensionamento, que s6 seriam percebidos em etapas posteriores. Com isso
pode-se evitar gastos futuros. Dessa maneira, tem-se um projeto mais eficiente. Esse trabalho
deixa explicito a importancia da analise de estabilidade na etapa conceitual. Ao final é
apresentando um exemplo, utilizando-se a metodologia proposta, para demonstrar a influéncia
da geometria na estabilidade da aeronave.

Palavras-chave: Projeto Conceitual. Aeronaves. Metodologia.



ABSTRACT

Market competition requires companies to make their projects more efficient by improving one
or more stages of the project. In aircraft design is no different. This work develops a
methodology for the conceptual design of aircraft, which can be followed step by step, and also
presents analysis tools that can be used in this phase of the project. The proposed methodology
presents a sequence for the design of the main components of the aircraft and includes the
analysis of static and dynamic stability in the conceptual design stage. Stability analysis
performed in the conceptual phase may provide better geometric configurations to
simultaneously satisfy performance and stability requirements. In addition, stability analysis at
this stage of the project can avoid design errors that would only be perceived in later stages.
This can avoid future expenses. In this way, we have a more efficient project. This work makes
explicit the importance of stability analysis in the conceptual stage. At the end, it is presented
an example, using the proposed methodology, to demonstrate the influence of the geometry on
the stability of the aircraft.

Keywords: Conceptual Design. Aircraft. Methodology.
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1 INTRODUCAO

O desejo do homem de voar remonta a tempos longinquos. Talvez desde o instante em
que observou o voo dos passaros ou outros animais com essa mesma capacidade. Ao longo da
historia houve varias tentativas para alcangar tal feito. Em 1903 os irmdos Wright (Orville
Wright e Wilbur Wright), realizaram o primeiro voo motorizado, controlado e continuo em um
veiculo mais pesado que o ar, batizado de Flyer. O voo durou 12 segundos e cobriu 37 metros
(Telegrama de Orville Wright). No ano de 1906 o brasileiro Alberto Santos Dumont realizou
um voo pubico na cidade de Paris, pilotando seu avido 14-Bis. O avido do brasileiro néo
necessitava de trilhos ou catapultas para voar, ao contrario do Flyer dos irmdos Wright.

Desde entdo o projeto de aeronaves melhorou muito. Hoje existem aeronaves que
ultrapassam a barreira do som e outras com autonomia de voo maior que 15h. Diariamente
engenheiros e projetistas trabalham para aprimorar caracteristicas tais como: alcance,
capacidade de carga, velocidade, manobrabilidade, seguranca, custos, eficiéncia estrutural,
entre outras.

Os trabalhos (ROSKAM, 1985; RAYMER, 1992; NICOLAI, et al., 2010) definem
que, de maneira geral, o projeto de aeronave pode ser dividido em trés principais etapas, sdo
elas: projeto conceitual, projeto preliminar e projeto detalhado. O nivel de especificacdes e
detalhamento aumenta na medida em que essas etapas sdo concluidas. Por esse motivo, o custo
para realizar modificacdes no projeto, cresce a medida em que o as etapas avancam.

A criacdo de uma aeronave nova e moderna necessita de um solido conhecimento
basico e, a0 mesmo tempo, de uma sequéncia légica e metddica para 0 bom andamento das
atividades de seu desenvolvimento (BARRQOS, 2001).

Busca-se sempre tornar o projeto mais eficiente, para isso, pode-se aprimorar uma ou
mais etapas do projeto. Nesse trabalho desenvolve-se uma metodologia para a elaboragéo do
projeto conceitual de aeronave. Baseando-se principalmente nas obras conhecidas de projetos
de aeronaves conhecidas (ROSKAM, 1985; RAYMER, 1992; BARROS, 2001). A metodologia
proposta apresenta uma sequéncia para o0 projeto dos principais componentes da aeronave e
inclui a andlise de estabilidade estatica e dinamica na etapa de projeto conceitual. A analise de
estabilidade realizada na etapa conceitual pode prever configuragdes geométricas melhores para

satisfazer, simultaneamente, requisitos de desempenho e estabilidade. Além disso, a analise de
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estabilidade nessa etapa do projeto pode evitar erros de dimensionamento, que sO seriam

percebidos em etapas posteriores. Com isso pode-se evitar gastos futuros.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Propor o uso de uma metodologia prépria e ordem logica de etapas para o projeto

conceitual de aeronaves.

1.1.2 Objetivos Especificos

e Comparar brevemente as metodologias de projeto conceitual para os principais
autores do assunto;

e Realizar extensa revisao de projeto conceitual de aeronaves;

e Apresentar algumas ferramentas de anélise para o projeto conceitual,

e Com ametodologia apresentada, realizar o projeto conceitual de uma aeronave

subsonica.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Nesse capitulo, sdo apresentados 0s conceitos fundamentais que delineiam o presente

trabalho: perfil de misséo, requisitos e etapas do projeto de aeronaves.
2.1 PERFIL DE MISSAO
Perfil de missdo representa 0 que a aeronave deve ser capaz de cumprir em termos de

cruzeiro e alcance. A Figura 1 representa uma tipica missdo de aeronave civil, dividida em

segmentos: taxiamento, decolagem, subida, voo de cruzeiro, descida, aterrissagem e taxiamento

até parar.
Figura 1 — Missdo tipica de uma aeronave civil
- Alcance Total -l
W3 5 ! .
W Ciiabo vesump .. Altitude de cruzeiro final
Altitude de cruzeiro incial @y ="
- Alcance de cruzeiro, R -
Subida Descida
W, W, W, W;
Taxiamento Decolagem Aterrissagem Taxiamento

Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014)

Uma missdao mais complexa, para o caso de um avido de combate é vista na Figura 2.
Ela segue as etapas: decolagem, voo de cruzeiro, combate aéreo e alijamento de carga, voo de
cruzeiro, loiter (quando a aeronave esta impedida de pousar e necessita ficar sobrevoando o

espaco aéreo do aeroporto até que a permissdo seja concedida) e aterrissagem.
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Figura 2 — Missdo de combate aéreo

Cruzeiro
Cruzeiro
Loiter
Combate
X
Alijamento
Decolagem Aterrissagem

Fonte: (RAYMER, 1992)

Esses sdo exemplos de algumas missdes tipicas. A aeronave €, entdo, projetada para
atender a todas as missdes que foram designadas, além disso, também deve cumprir com 0s

requisitos de projetos.

2.2 REQUISITOS DE PROJETO

Um dos primeiros procedimentos ao se iniciar o projeto de uma nova aeronave é o
estabelecimento de requisitos e objetivos de projetos (ROP). Estes sdo usados para documentar
formalmente as metas de projeto, assegurar que o projeto final satisfaca as exigéncias, e ajudar
em desenvolvimento do futuro produto. O especifico ROP esta fundamentado em exigéncias
de cliente, certificacdo, e politica da companhia. Eles evoluiram de simples memorandos a
documentos complexos de engenharia (ABDALLA, 2009).

As exigéncias de projetos de aeronaves civis, no Brasil, sdo regulamentadas pela
Agéncia Nacional de Aviacao Civil (ANAC). Estes regulamentos sdo divididos em partes as
quais se aplicam as aeronaves comerciais, aviacdo geral, planadores, e aeronaves ultraleves. O
regulamento aplicavel para uma aeronave objeto de projeto dependera da categoria a qual esta
se enquadra. Portanto, o objetivo do projeto depende da aplicabilidade da aeronave.

No desenvolvimento de qualquer projeto sempre existem parametros antagdnicos,
entre os quais a priorizacdo de um conduz ao detrimento de outro. No caso de avides, por
exemplo, projetar uma estrutura mais resistente, tende a aumentar o peso, que por sua vez
diminui o desempenho. Com base nisso deve-se fazer uma lista de prioridades para a aeronave.
Por exemplo, em um avido de combate deve-se priorizar o desempenho e a capacidade de
armamento no lugar de conforto e economia de combustivel. Com essa lista a equipe pode
adequar o projeto as prioridades estabelecidas, da melhor maneira possivel.

O escalonamento da lista de das prioridades influencia fortemente todos os aspectos

do projeto: as configuracdes externas e internas da aeronave, suas dimensdes, sua poténcia, seu
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nivel de elaboragdo construtiva, 0s materiais a serem empregados, as solugdes construtivas a

serem adotas, a quantidade de maquinas operatrizes e ferramentas a serem utilizadas na

fabricacdo, o tempo de fabricacédo do prototipo (e de cada unidade seriada, se for o caso), o seu
custo, entre outros (ABDALLA, 2009).

De acordo com (HOWE, 2000) é possivel identificar os requisitos que possuem

influéncia especifica na fase de projeto conceitual. Esses podem ser divididos em 3 categorias:

Requisitos de desempenho: existem especificacdes para o desempenho geral que
sdo: alcance com diferentes configuracbes de carga Util e reservas de
combustivel; velocidade de cruzeiro; limitacdes do comprimento da pista de
aeroportos para decolagem e aterrissagem; tempo para atingir determinada
altura; teto de servico. Além desses podem existir requisitos tais como
capacidade residual de subida apés uma falha do motor e desempenho em
arremetida, quando uma tentativa de pouso € malsucedida. Claramente, estes tém
um impacto importante em parametros como a configuracdo da poténcia dos
motores e a forma em planta geometria da asa;

Requisitos de voo: os critérios para as caracteristicas de voo incluem estabilidade
estatica e dinamica, caracteristicas de controle e eficacia e capacidade de
manobra em fases criticas de voo. Tais requisitos afetam o tamanho e geometria
das superficies de controles de voo e outros parametros;

Requisitos da estrutura: os requisitos gerais da parte estrutural podem ser
classificados em duas vertentes, nomeadamente rigidez e resisténcia. As
estipulacBes de rigidez destinam-se a garantir que a estrutura ndo ira distorcer-
se, estdtica ou dinamicamente, de forma a prejudicar o desempenho ou a
seguranca da aeronave. Essas, também chamadas consideracBes aeroelasticas
implicam na necessidade de uma rigidez adequada da estrutura em certos modos
de distor¢do, como por exemplo a tor¢do nas asas. Os modos criticos séo
influenciados por pardmetros como enflechamento, envergadura e espessura da
superficie de sustentacdo. Os requisitos de resisténcia e rigidez podem ser
resumidos fazendo-se referéncia ao envelope de voo, ou diagrama “n-V”. Esse
diagrama representa os limites das combinacgdes entre fator de carga (n) e

velocidade (V) usadas para os calculos estruturais.
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2.3 FASES DE PROJETO

As etapas que antecedem a fabricacdo e os ensaios de voo podem ser divididas em 3
fases:
e Projeto conceitual,
e Projeto preliminar;

e Projeto detalhado;

Os trabalhos (ROSKAM, 1985; RAYMER, 1992; TORENBEEK, 2013) adotaram o
mesmo padrdo para determinar 0s processos do projeto. Esses processos sao mostrados na
Figura 3.

Figura 3 - Fases do projeto para Roskam, Raymer e Torenbeek

Requisitos

Projeto
Conceitual

Projeto
Preliminar

Projeto
Detalhado

Fabricac&o

Fonte: (ROSKAM, 1985; RAYMER, 1992; TORENBEEK, 2013)

A Figura 4 ilustra a diferenca entre essas etapas e deixa claro que na medida em que o
projeto vai avancando, o nivel de detalhes e a confianca que o projeto ird funcionar vao

aumentando gradativamente.
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Figura 4 - Fases do projeto de aeronave

Phase 1 Phase 2 Phase 3
Conceptual Design Preliminary Design Detail Design
=" I,
Vs J, vs J,, _____f
f 3deg f""S deg
Basic Mission Requirements Aeroelastic Requirements "
c Local Strength Requirements
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2 Basic Material Properties Flutter Requirements Functional Requirements
= a/p Elp s/lb Overall Strength Requirements
Geometry | Design Objectives | Basic Internal Arrangement Detail Design
2 Airfoll Type Complete External Configuration Mechanisms
2 R Drag Level Camber & Twist Distribution Joint Aittings and Attachments
. tic Welght Goals Local Flow Problems Solved Design Refinemenits as Result
g Cost Goals Major Loads, Stresses, Deflections of Testing
3
% Feasible Design Mature Design Shop Designs
=)
= 2-3 4-5 6-7
e

Fonte: (NICOLAI, et al., 2010)

2.3.1 Projeto conceitual

A fase de projeto conceitual determina a viabilidade do cumprimento das exigéncias
com um design de aeronave crivel. O tamanho geral e configuracdo da aeronave, o perfil
interior, e a maior parte dos principais subsistemas sdo determinados durante essa fase.
(NICOLAI, et al., 2010). Ao final dessa etapa determina-se a factibilidade do projeto.

De acordo com (KOVACS, 1986) é uma das mais importantes, mas menos bem
entendida fase do processo de projeto aeronautico. Envolve a justa decisdo de quais parametros
serdo usados para definir a configuracdo final. Sdo desenvolvidos e estudados, comparados e
avaliados pelo grupo de projeto varios conceitos até que o conceito final é congelado e estudado
em detalhes.

Os detalhes tais como peso, motorizacao e as principais dimensdes das aeronaves, séo
apresentados de formas simplificadas nessa etapa do projeto. Nela, o objetivo principal é
selecionar um conceito funcional e otimiza-lo tanto quanto possivel.

Na Figura 5 é apresentada a roda de projeto, definida por (RAYMER, 1992),

mostrando que o inicio do projeto € marcado por uma série de iteragcbes entre requisitos,
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dimensionamento bésico, calculos preliminares para que se obtenha um projeto conceitual

aceitavel.

Figura 5 - Roda de projeto

Dimensdes
basicas e
viabilidade
econdtmica
/r 2 \
Calculos -l Requisitos

Prelminares | ™
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i

=

Projeto
Conceitual

I
I
I
|
I
I
I
i
I
I
I
|
I
I
I
i
I
:
|
¥

/

Fonte: (RAYMER, 1992)

(RAYMER, 1992) ainda sugere alguns questionamentos que norteiam e devem ser

respondidos durante o projeto conceitual, isso € mostrado na Figura 6.

Figura 6 - Questionamentos projeto conceitual

{ Requisitos }

~—— Funcionara

Com o que se parece?

QQuais requisitos orientam o

Projeto
y projeto?

Conceitual

Quais consideracdes
econdmicas seréao observadas?

—— Quais seréo seu peso e custo?

Fonte: (RAYMER, 1992)
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2.3.2 Projeto preliminar

O projeto ja estd mais maduro quando comparado com a etapa anterior. Essa fase inicia
no momento em que grandes mudancas cessaram. Grandes questdes como 0 a decisdo de usar
um canard ou 0 posicionamento das asas, ja foram respondidas. Nessa etapa os especialistas
comecam a trabalhar em suas areas especificas, ou seja, estrutura, trem de pouso, sistemas de
controle, entre outras. Os testes sdo iniciados nas areas como: aerodindmica, propulséo,
estruturas, controle e estabilidade. Ao final dessa fase ocorre uma proposta de producdo em
larga escala. O projeto preliminar deve garantir que a aeronave pode ser construida a tempo e
dentro do custo estimado, caso contréario o prejuizo pode exceder o proprio valor da empresa,
ocasionando sua faléncia (RAYMER, 1992). Percebe-se 0s objetivos gerais dessa etapa na

Figura 7.

Figura 7 - Objetivos Projeto Preliminar

Projeto
Conceitual
Congelamento da configuracéo
1 Desenvolvimento de calculos analiticos
Projeto e ensaios
Preliminar Projeto dos grandes subconjuntos
Desenvolvimento das estimativas de
custo

—

Fonte: (RAYMER, 1992)

2.3.3 Projeto detalhado

Na dltima fase a decisdo de construir a aeronave ja foi tomada e a estrutura ja esta
completa. Conclui-se o projeto determinando os mecanismos, articulagdes, juncdes entre cada
parte da aeronave. Nessa fase, as geometrias de todos 0s componentes sdo especificadas, bem
como seus processos de manufatura. Ocorre também a instrucdo para o departamento de
producédo de como montar a aeronave (NICOLALI, et al., 2010). Percebe-se 0s objetivos gerais

dessa etapa na Figura 8.
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Figura 8 - Objetivos Projeto Detalhado

Projeto
Preliminar

—  Projeto de todas as pegas a serem
construidas

Projeto Projeto do ferramental e processo de
Detalhado - fabricacao
Ensaios de grandes componentes: asa, trem

de pouso, etg
—— Término dos calculos de peso e desempenho

¥

[ Fabricacao ]

Fonte: (RAYMER, 1992)
2.4 PROJETO CONCEITUAL PARA OS PRINCIPAIS AUTORES

Nesse capitulo sdo apresentadas as analises e parametros obtidos dentro do projeto

conceitual, de acordo com a filosofia de cada autor.

2.4.1 Projeto conceitual para Raymer

O trabalho (RAYMER, 1992) descreve que a fase de projeto conceitual tem inicio com
um grupo de requisitos (alcance, carga util, velocidade de cruzeiro, velocidade de estol, entre

outros) 0s processos seguintes sao mostrados na Figura 9.



Figura 9 - Processos do Projeto Conceitual para Raymer
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Fonte: (RAYMER, 1992)
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2.4.2 Projeto conceitual para Roskam
Através da Figura 10 vé-se que o trabalho (ROSKAM, 1985) assemelha-se grande
parte a0 (RAYMER, 1992), exceto pelo fato que para o primeiro autor, os efeitos dos flaps e a

estabilidade ja deve ser incluida no projeto conceitual.

Figura 10 - Projeto Conceitual para Roskam

Especificagio de missio

Parimetros basicos Estudos de sensitividade

. * Definicio de pesquisa e
Peso Poténcia ; . pesq -
desenvolvimento necessario

F

Coeficiente de

sustentaciio Area da asa * Refinamentos dos pardmetros

basicos (sizing)

L

Configuracdo concettual e

integracdo com o©  sistema

propulsivo
e Layoutinicial daasa, fuselagem
l € empenagem
Configuracdes possiveis s Peso e balanceamento, polar de
. = - . arrasto
fnﬂﬂﬁi ;;E:Ziat;ddoz ) * Disposigio inicial do trem de
posteriores pouse
'y
* |teracdo dos parametros
basicos e reconfiguracao
kA
Refinamento da confi 50 | * Layoutdaasa, fuselageme
gurag empenagem
* Peso e balanceamento, polar de
arrasto, efeito dos flaps
¥ estabilidade e controle
+ Configuracio do trem de pouso
Projeto concertual concluido » Venficagdo de desempenho
* Cilculos de custo

Fonte: (ROSKAM, 1985), adaptado
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2.4.3 Projeto conceitual para Barros

O projeto conceitual para (BARROS, 2001) € chamado de estudo preliminar,
constituido de 3 subdivisbes (métodos comparativos, lista de prioridades e delimitacdo do
protétipo), conforme Figura 11. O autor indica que com os requisitos e missdes ja definidas,
seja utilizado um método comparativo (gréficos, tabelas) onde os principais dados (peso,
potencia, envergadura, entre outros) de diferentes aeronaves com missdes semelhantes, sdo
dispostos e entdo comparados, para uma estimativa inicial de parametros basicos.

Na subdivisdo de delimitacdo do prot6tipo os processos sdo semelhantes ao trabalho
de (RAYMER, 1992), no entanto com a introdugdo de materiais, processos, equipamentos e
instalacBes. Ou seja, ainda no projeto conceitual (estudos preliminares) ja existe a preocupacéo
com a escolha e meios de fabricacdo dos materiais, assim como se as instalacdes do local sdo

suficientes para a producao da aeronave.



Figura 11 - Processos do Projeto Conceitual para Barros
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Fonte: (BARROS, 2001)
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3 REVISAO DE PROJETO CONCEITUAL DE AERONAVES

Uma das dificuldades no inicio de um novo projeto de aeronave ¢ a falta de dados para
se embasar, como por exemplo, estimar o peso inicial sem nenhum conhecimento da geometria,
estrutura interna e materiais a serem utilizados na aeronave. Entéo, esse e outros parametros
sdo estimados e posteriormente refinados a medida em que o projeto avanca. No entanto, €
necessaria uma boa estimativa inicial, e para isso 0 projetista pode e deve basear-se em projetos
anteriores que obtiveram sucesso, de aeronaves semelhantes. Para que isso seja possivel, é
preciso que os requisitos do projeto e a missdo que a aeronave devera cumprir estejam bem
especificados.

Nessa secdo sdo apresentados alguns métodos para obter os parametros do projeto
conceitual. Esse capitulo é desenvolvido com base nas obras cléssicas citadas anteriormente,
no entanto, a referéncia majoritéria foi o trabalho (SADRAEY, 2013). Nada desse capitulo €

concebido pelo autor.

3.1 REQUISITOS

Podem ser definidos requisitos dos mais variados tipos. No entanto, 0s requisitos gerais

mais comuns que impactam no projeto conceitual podem ser classificados em 3 modelos:

e Requisitos de misso: E o principal objetivo da aeronave. Nessa etapa podem
ser definidos, por exemplo: nimero de passageiros e tripulantes, capacidade de
carga, velocidade e altitude de cruzeiro, alcance, tempo de loiter entre outros;

e Requisitos de desempenho: Alguns desses requisitos ja foram definidos na
missdo, no entanto, requisitos de desempenho tipicos sdo: distancia de
decolagem, alcance, velocidade de estol, teto de servico, taxa de subida
minima, entre outros;

e Requisitos de estabilidade: O quéo sensivel o avido € quando submetido a

comandos do piloto. Existem normas que regulamentam as qualidades de voo;
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3.2 ESTIMATIVA DE PESO

Um dos passos mais importantes no processo de projeto de aeronave é a estimativa do

peso do veiculo. Um dos desafios € que o excesso sub ou superestimado do peso vazio de um

avido pode trazer consequéncias terriveis para o0 programa de desenvolvimento
(GUDMUNDSSON, 2014).

3.2.1 Definicdes de Pesos

Adota-se o0 padrao da indUstria aerondutica para a definicdo dos pesos:

Peso Vazio (W,): Peso da aeronave sem a carga util. Inclui 6leo, combustivel
ndo utilizado e fluidos hidraulicos;

Peso Méximo de Decolagem (Wr(): O peso maximo de decolagem para missdo
cujo avido foi projetado;

Carga Util (W,)): E definida como a diferenca entre peso bruto e peso vazio. E
0 peso de tudo o que a aeronave ir4 carregar além de seu proprio peso.
Geralmente composto por ocupantes, bagagens, combustivel entre outros;
Carga Paga (Wpayioaa): E definida como a parte da carga util que traré lucro
para o operador. Geralmente passageiros e fretes;

Peso Tripulagdo (.., ): Peso dos ocupantes necessarios para operar a
aeronave;

Peso Combustivel (W) Peso do combustivel necessario para completar a

missao.

3.2.2 Relagbes Fundamentais

E possivel escrever matematicamente as definicdes apresentadas.

Peso maximo de decolagem:

WTO == Vl/e + Wu Eq 31

Carga util:

W, = quel + Wpayload + Werew Eq32
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Peso méaximo de decolagem:

Wro = We+ quel + Wpayload + Werew Eq 3.3

Para simplificar os calculos o peso de combustivel e peso vazio sdo expressados como

fragdes do peso méximo de decolagem, ou seja:

VV@ quel
Wro = Wro + Wro + Wyayioaa + Werew Eq 3.4
Wro Wro
Manipulando a equagdo:
W, Wryer
Wro [1 - (W:O) B ( W:Oe )] = Wpaytoaa + Werew Eq35

Wpayload + VVcrew

TO
(We N  (Wrua Eq 3.6
1-(5) (WT0> 9

A Equacdo 3.6 fornece o0 a primeira estimativa do peso maximo de decolagem. O peso
da tripulacdo e carga paga sdo definidos durante os requisitos do projeto. Ja o peso vazio e 0
peso de combustivel sdo expressados através de fragdes do peso maximo para que seja possivel
estiméa-los de maneira mais adequada, através de dados de outras aeronaves para cada categoria.

3.2.3 Carga Paga

A carga paga inclui bagagem, passageiros, equipamentos militares entre outros. No
caso de uma aeronave de transporte, 0 peso dos passageiros deve ser estimado. A norma FAR
(Federal Aviation Regulations) na parte 25 sugere que o0 peso padrdo para um passageiro é de
aproximadamente 82kg.

Nos requisitos de projeto ja estéd estipulado quantos passageiros a aeronave devera
transportar, com isso adota-se um padrdo para 0 peso de cada passageiro e para 0 peso da
bagagem. Logo é possivel determinar a carga paga. E viavel sempre optar por escolhas

conservadoras, uma vez que essa € apenas a primeira iteracdo do projeto.
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3.2.4 Peso da Tripulacéo

Da mesma maneira que a anterior, € necessario determinar o peso padrdo para cada
membro da tripulacdo. A FAR parte 25, se¢cdo 125.9 diz que cada membro da tripulacéo pesa
aproximadamente 91kg. E na sec¢do 125.269 regulamenta que:

e Aeronaves com mais de 19 e menos de 51 passageiros:
1 atendente de voo.
e Aeronaves com mais de 50 e menos que 101 passageiros:
2 atendentes de voo.
e Aeronaves com mais de 100 passageiros: 2 atendentes de voo mais 1 atendente
para cada 50 passageiros a mais.

3.2.5 Fracao de Peso Vazio

Até agora ndo se tem nenhum pardmetro geométrico ou de dimensdo de aeronave,
portanto estimar o peso analiticamente ndo € possivel. A maneira mais viavel é basear-se em

dados de aeronaves da mesma classe que ja foram construidas. A Tabela 1 mostra a fracdo de

. W,
peso vazio ( £
w

) para algumas aeronaves.
TO

Tabela 1 - Fracdo de Peso vazio para algumas aeronaves

Aeronave Categoria Motor me(kg) | mpo(kg) | We
Wro
Bonanza A36 | Aviacdo Geral Pistéo 1047 1656 0.63
Saab2000 Transporte Regional | Turbo- 13800 | 22800 0.61
hélice
Atr-42 Transporte Regional | Turbo- 10285 | 16700 0.62
hélice
Airbus A340 Transporte a Jato Turbofan | 123085 | 257000 0.48
Airbus A380 Transporte a Jato Turbofan | 270015 | 590000 0.48

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Para encontrar a fragdo de peso vazio, (SADRAEY, 2013) desenvolve uma equagéo

empirica, baseado nos dados historicos:
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We
Wro

=a'WTO+b Eq3,7

Onde “a” e “b” sdo constantes para cada categoria de aeronave. Esses valores sdo

mostrados na Tabela 2.

Tabela 2 - Constantes para equacao de peso vazio.

Categoria a b
Aviacdo Geral/1 Motor 1.54-107° 0.57
Aviacédo Geral/2 Motores 2.73-107 -9.08
Turbo-Hélice/2 Motores —8.20-1077 0.65
Transporte a Jato -7.75-1078 0.57
Jato Executivo 1.13-107° 0.48

Fonte: (SADRAEY, 2013); adaptado pelo autor.

E importante ressaltar que a Equacio 3.7 ¢ um ajuste de curva baseada no sistema
britanico de unidades. Portanto ao utilizar essa equacdo deve-se ter em mente que a unidade
utilizada é Ib. Além disso, foi assumido que a aeronave € construida majoritariamente em
aluminio.

3.2.6 Fracao de Peso de Combustivel

O peso do combustivel depende da missdo da aeronave, caracteristicas aerodinamicas,
consumo especifico de combustivel (C). A missdo ja deve estar definida nos requisitos de
projeto.

Para a determinar o peso de combustivel necessario, analisa-se as fracdes de
combustivel por segmento da missdo. Como mostra a Figura 1, 0os ndmeros indicam 0s
respectivos segmentos. Assim, W, é o peso da aeronave no final do taxiamento, W, é o0 peso ao
final da decolagem e inicio da subida e assim por diante até Ws que representa o peso da
aeronave ao parar. Determinado a fracdo de combustivel por segmento da missao é possivel

encontrar a fracdo de combustivel total. Ou seja, para a missdo com 6 segmentos:

Ws Wy W, Wz W, Ws
> _ e, 5 % 70 Eq 3.8
Wo W, Wy W, W3 W,
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Logo, o peso da fracdo de combustivel pode ser encontrado:

Wrwet __Ws

Eq 3.9
Wro Wy

Por medida de seguranca o autor (SADRAEY, 2013) recomenda usar combustivel

extra de 5% do peso total da aeronave, ou seja:

W, 1%
fuel 6
= 1.05 - (1 ——) Eq 3.9
WTO Wl

Para missdes com n segmentos a equacao pode ser escrita como:

Eq 3.10

Portanto, para encontrar a fracdo precisa-se encontrar primeiro as fracGes de
combustivel por segmento de missao. Para aeronaves de transporte de passageiros 0s segmentos
geralmente séo: taxiamento, decolagem, subida, cruzeiro, loiter, descida, tentativa de pouso.

Essas fracGes sdo determinadas, novamente, atraves de dados estatisticos. A Tabela 3

apresenta valores tipicos para alguns segmentos segundo o autor (SADRAEY, 2013).

Tabela 3 - Fragdes de combustivel por segmentos de missao.

Segmento da missao Wi /W;
Taxiamento e Decolagem 0.98
Subida 0.97
Descida 0.99
Aproximacéo e Aterrissagem 0.997

Fonte: (SADRAEY, 2013).
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3.2.6.1 Fracdo de Peso de Combustivel em Cruzeiro e Loiter para Jatos

A fracdo de peso de combustivel durante voo de cruzeiro, pode ser encontrada
aplicando-se a equacdo de Breguet. Para uma aeronave com motores a jato, a e equagdo do

alcance maximo (R,qx) é:

VL L W-
Rinax = ( /_D)max ) <—) : ln( : ) Eq3.11
C D/max Wi+1

Onde, para esse caso, W; € o peso da aeronave no inicio do cruzeiro, e W;,, € 0 peso

da aeronave ao final do cruzeiro. A variavel “C” ¢ o consumo especifico do motor, valores

tipicos sdo apresentados na Tabela 4. O parametro L/ p € a razao entre sustentagdo e arrasto.
~ ~ . L . . .
Assume-se que a razdo entre sustentacdo e arrasto em cruzeiro (5) ~seja ligeiramente
cruise

menor que a maxima, tal que:

L) L
— = 0.866 - (—) Eg312
<D cruise D max 7

Assim, a fracdo de combustivel em cruzeiro pode ser expressa como:

—RC
Wi _ 60.866-(L/D)max Fqg 313

Wi

O loiter é medido através de um parametro chamado endurance (E). Esse parametro
é analogo ao alcance, porém se considera por quanto tempo a aeronave pode voar, ao contrario

do alcance que considera o quao longe o avido pode ir. A equacdo de endurance é dada por:

L
E = /D) ln( Wi ) Eq3.14
C Wis1



Reescrevendo a equagéo

Wi

w;

_E.C
= e(L/D)max
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Eq3.15

Nesse caso W; € o peso da aeronave no inicio do loiter, e W;,, é 0 peso da aeronave

ao final do loiter. Adota-se um valor padro para a endurance. E importante ressaltar o cuidado

que se deve ter com as unidades. A endurance “E” é uma variavel de tempo ¢, portanto, expressa

em segundos ou horas. Ja a variavel “C” ¢é expressa em lb/(h - Ib) e, se necessario, deve ser

convertida para a unidade de tempo em questdo 1/s ou 1/h.

Até o momento do projeto ndo se tem nenhum dado aerodinamico ou dado de

motorizacdo, logo € necessario buscar valores histdricos para as varidveis de consumo

especifico de combustivel e razdo entre sustentacdo e arrasto. A Tabela 4 e Tabela 5 apresentam

valores tipicos para essas constantes, respectivamente.

Tabela 4 - Valores tipicos de consumo especifico para varios motores

Motor Consumo Consumo Unidade (Sistema

Especifico (C) Especifico (C) Inglés)
em cruzeiro em loiter

Turbojato 0.9 0.8 Ib/h/Ib
Turbofan de baixo bypass 0.7 0.8 Ib/h/Ib
Turbofan de alto bypass 0.4 0.5 Ib/h/Ib
Turbo-hélice 0.5-0.8 0.6-0.8 Ib/h/hp
Pistdo de passo fixo 0.4-0.8 0.5-0.7 Ib/h/hp
Pistdo de passo variavel 0.4-0.8 0.4-0.7 Ib/h/hp

Fonte: (SADRAEY, 2013).

Tabela 5 - Valores tipicos de razdo entre sustentacdo e arrasto.

Categoria da Aeronave

(*/p)

max
Ultraleve 8-15
Aviacéo geral 10-15
Transporte a jato 12-20
Planador 20-35

Fonte: (SADRAEY, 2013).
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3.3 DIMENSIONAMENTO DA ASA E MOTOR

O proximo passo, apds estimar o peso, é encontrar a area da asa (S) e o empuxo ( T,

motor a jato) ou poténcia (P, motor a hélice) necessaria do motor. Para isso definem-se dois
parametros: carga alar (W/S) e tracdo peso (T/W), para avides com motores a hélice a
tracdo/peso € equivalente a carga de poténcia (W/ p)-

A carga alar e tracdo/peso sdo os dois parametros mais importantes afetando o

desempenho da aeronave. Eles estdo conectados nos célculos de desempenho, como por
exemplo na distancia de decolagem. Caso seja um requisito decolagem em pouca distancia, ela

pode ser alcancada usando uma asa grande (baixa, W/S) com motor de relativa poténcia

pequena (baixa, T/W). Esse motor fara o avido acelerar lentamente, no entanto, é necessario
atingir apenas uma velocidade moderada para decolar, devido a asa ser grande. Por outro lado,

a mesma distancia de decolagem pode ser alcancada com uma asa pequena (alta, W/S) e com

um motor de poténcia alta (alta, T/W). Nesse caso, 0 avido necessita de uma velocidade maior
para decolar, mas o motor de alta poténcia garante que ele atinja essa velocidade rapidamente
(RAYMER, 1992).

Devido a essa interconexdo, é dificil utilizar dados histéricos para selecionar a carga
alar e a tracdo peso, por isso esses parametros serdo obtidos através dos seguintes requisitos de

desempenho:
e Velocidade de estol (Vg¢qu);
o Velocidade Méaxima (V,,,qx);
e Maxima taxa de Subida (ROCpqy);
e Distancia de decolagem (So);
e Teto (h,)

A definicdo desses trés parametros, segundo (SADRAEY, 2013) é:

e Carga alar: a razéo entre 0 peso e a area da asa da aeronave, € definida como
carga alar, representada por W/S. Esse parametro indica quanta carga (ou seja,

peso) é suportada por cada unidade de area da asa;
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e Tracdo/Peso: a razdo entre a tracdo gerada pelo motor e o0 peso da aeronave, é
definida como tracdo peso, representada por T/W. Esse parametro esta
associado a avides de motores a jato (turbofan ou turbojato), e indica quanto de
peso é carregado por cada unidade de empuxo;

e Carga de poténcia: a razdo entre o peso e a poténcia do motor, é definida como
carga de poténcia, representada por W/ p- Esse parametro esta associado a avides

de motores a hélice (turbo-hélice ou pistdo), e indica quanto de peso é carregado

por cada unidade de poténcia;

Para determinar a area da asa e a poténcia do motor de um avido a hélice, segundo
(SADRAEY, 2013) devem ser seguidos 6 passos.
Os principios e 0s passos sdo similares para avides a jato. Basta substituir a palavra

carga de poténcia por tragdo peso. As etapas sao:

1. Encontre uma equacao para cada requisito de desempenho (Vsairs Vinaxs ROC, Sto

e h.). Se o avido for movido a hélice, as equacdes estdo sdo:

w w
(?)Vsmu =fi (?' Vstall) Eq316
w w
(7)y,, =12 o) Eg 217
w w
), s
w w
<F>Roc = f, (?'ROC) Eqg3.19
w w
(F)tew = f5 (?, hc) Eq 3.20

Se a aeronave for movida por motores a jato, as equagdes acima estardo na forma de

T/ em funcdo de /...

Esboce as equagdes acima em um unico gréafico (diagrama de restri¢cdes), com o eixo
vertical sendo a carga de poténcia (W/P) e o0 horizontal a carga alar (W/S), assim o diagrama

ilustra as variacOes de carga de poténcia com respeito a carga alar. As curvas das equagdes se
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cruzardo em varios pontos, gerando regides de escolha dos pardmetros. Identifique a regido
aceitavel, ou seja, a regido na qual todos os requisitos de desempenho sao satisfeitos. A Figura

12 representa um tipico diagrama de restricGes.

Figura 12 - Diagrama de restricGes para aeronaves a hélice

W T Graph I, V.
P N G T e Graph 2, Stq
- Graph 3, ROC
— ——- Graph 4, h,
------------------ Graph 5. V,
Acceptable
(WIP), region
| , v

CS

(WIS),

Fonte: (SADRAEY, 2013)

A regido aceitavel é reconhecida pelo fato que quando uma variavel de desempenho
(por exemplo, V,,.,) é variada dentro dos limites permitidos, a carga de poténcia deve
acompanhar essa tendéncia. Por exemplo, considere a varidvel de desempenho velocidade
maxima (V,,,4,), assuma que a carga de poténcia € inversamente proporcional a ela. Se a
velocidade méaxima for aumentada entdo a carga de poténcia diminui. Entdo a reducdo da carga
de poténcia é aceitavel, ou seja, a regido inferior da curva de velocidade maxima € aceitavel.
Analisando as outras curvas e unindo os resultados, encontra-se a regido aceitavel, que esta

indicada na figura. Nela todos os parametros de desempenho séo satisfeitos.

2. Determine o ponto de projeto (ponto 6timo). Esse é apenas um ponto que
proporciona 0 menor motor em termos de poténcia, portanto, menor custo. No caso

de avi0es a jato € 0 motor com menor empuxo.
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3. Com o ponto de projeto determinado, € possivel encontrar a carga alar (W/S)d e
carga de poténcia (W/ p)a, correspondentes. Para avides a jato encontra-se a tragao

peso correspondente (T/W)d, como mostra o diagrama de restricdes para aeronaves

a jato na Figura 13.

Figura 13 - Diagrama de restri¢cOes para aeronaves a jato

A : ;
% \ \___________._.—-—-—- ’ Graph 1, Vi,
3 \\_________________._._.-—-—-—-—"‘: ’ == mm= Graph 2, Sy
k \_._._.—-—-—-—-—""'"'_'_'_'_'_- Ao mamae= Graph 3, ROC
5 : .
" \\_._/———’__’_:’.’ =— = = Graph 4, h,
s > L e Graph 5, V,
\\\ \ ) - B
(TIW)y |—— = —. 2y L ’ Acceptable
SN : region
- - \ T- - :
I <C R R N
- - . -~ -
| i Ttee -
Design e Tt
point | B
I . i
> WS
(WIS),

Fonte: (SADRAEY, 2013)

4. Com os valores 6timos, determinar a area da asa e a poténcia do motor, uma vez que

0 peso maximo de decolagem ja foi encontrado:

WTO
W
(_)d Eq 3.21

S =

(ﬂ) Motores a hélice Eq322
d

T
T'=Wro- (W)d Motores a jato £q 323
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3.3.1 Carga alar para velocidade de estol

A velocidade de estol (Vg:4;;) € definida como sendo a velocidade minima em que um
avido consegue voar, abaixo dessa velocidade a aeronave nao possui sustentacéo.

Em voo de cruzeiro, o peso € igual a sustentacdo, ou seja:

1
w=L= 2 S0 Clay Vstau)® kg 3.24

Dividindo ambos os lados da equacéo por S, encontra-se a carga alar para o requisito

de velocidade de estol:

5)

Onde p € a densidade para determinada altitude e C,,, . € o coeficiente de sustentacdo

1
= E ' p ' CLmax ) (VStall)Z Eq 3'24

Vstall

maximo. Até esse momento do projeto ndo é possivel calcular o valor do coeficiente de
sustentacdo maximo, por isso ele deve ser estimado através de dados estatisticos. A Tabela 6

apresenta valores tipicos de C; . e velocidade de estol para cada classe de avido.

Tabela 6 - Valores tipicos de C; . . € velocidade de estol

Categoria da Aeronave CLous Vstau (km/h)
Planador 1.8-2.5 22-46
Aviacéo geral 1.6-2.2 74-113
Jato executivo 1.6-2.6 130-222
Transporte a jato 2.2-3.2 176-240

Fonte: (SADRAEY, 2013)

A equacéo 3.24 representa a carga alar para o requisito de velocidade de estol. Como
pode ser visto nessa equacdo, para esse requisito, a tracdo peso nao exerce influéncia na carga
alar. Ou seja, no diagrama de restri¢des a curva de velocidade de estol € representada como uma

reta vertical, isso é ilustrado na Figura 14.
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Figura 14 - Diagrama de restri¢des para velocidade de estol.

(W/P) ou (T/W)

Regiao Aceitavel

Wis)

Fonte: (SADRAEY, 2013)
A regido aceitavel é aquela a esquerda da curva, pois geralmente deseja-se a menor
velocidade de estol possivel, isso representa que o avido consegue voar em baixas velocidades,

ou seja, a decolagem e 0 pouso s&o mais seguros.

3.3.2 Carga alar para velocidade maxima

Outro parametro de desempenho importante, especialmente para avifes de combate, é

a velocidade maxima.

Para um avido a jato:

Considere um avido a jato voando nivelado em velocidade méaxima. Nesse caso, 0
empuxo maximo (T,,4,) deve ser igual ao arrasto maximo (D,,,4) € 0 peso (W) deve ser igual

a sustentacéo (L):

Tomax = Dimax Eq 325
W=L Eq3.26



43

Onde o arrasto e a sustentagdo séo definidos como:

1

D=§-S-p-CD-(V,mx)2 Eq327
1

L=55p"Cp (Vnar)? Eq3.28

O coeficiente de arrasto (Cp) é composto pelo coeficiente de arrasto de zero

sustentacdo (Cp,) € pelo coeficiente de arrasto induzido (Cp,):
Cp=Cpy+Cp, =Cp,+K-C,° Eq 3.29

Onde K é o fator de arrasto induzido definido como:

1
K = Eqg 3.30
m-e- AR 9

Os valores tipicos para o fator de eficiéncia de Oswald (e) estdo entre 0.7 e 0.95. Os
valores tipicos da razdo de aspecto (AR) para algumas categorias de aeronave estdo na
Tabela 7.

Tabela 7 - Valores tipicos da razdo de aspecto

Categoria da aeronave Razdo de Aspecto
Supersénico Militar 2-4
Aviacéo Geral 5-9
Planador 20-40

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Nessa etapa os valores do coeficiente de arrasto de zero sustentagdo (Cp,) pode ser obtido

estatisticamente através da Tabela 8.



44

Tabela 8 - Valores tipicos de coeficiente de arrasto de zero sustentacéo

Categoria da Aeronave Cp,
Transporte a jato 0.015-0.02
Transporte a turbo-hélice 0.018-0.024
Dois motores a pistéo 0.022-0.028
Aviacdo geral com trem de pouso retratil 0.02-0.03
Aviacdo geral com trem de pouso fixo 0.025-0.04
Planador 0.012-0.015

Fonte: (SADRAEY, 2013)

A relacdo geral entre 0 empuxo do motor com relacéo a altitude é representada pela

densidade do ar:
p
Taie = Tsy, (p_) =Ts,-0 Eq3.31
0

Onde T,;; representa 0 empuxo em determinada altitude, Ts; é o empuxo a nivel do
mar, p, é a densidade do ar a nivel do mar e o a relagdo entre as densidades. Substituindo as

equacdes 3.27 e 3.31 na equacdo 3.25 e fazendo algumas manipulacdes é possivel mostrar que:

T L, e ] 2K w
e T e R
S

Vmax, jato

A equacdo 3.32 representa a variagdo da tracdo peso em funcdo da carga alar para o
requisito de velocidade méxima em um jato. Sua curva no diagrama de restri¢des é apresentada

na Figura 15.
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Figura 15 - Diagrama de restri¢fes para velocidade maxima para avides a jato

A ="

Regiao Aceitavel

(W/S)

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Conforme o valor de V,,,, aumenta, o valor da tracdo peso (T/W) também aumenta.

Como qualquer valor de V,,,, maior que o especificado para a velocidade méxima satisfaz o
requisito de velocidade maximo, entdo a regido acima da curva € aceitavel. Geralmente, a
velocidade maxima é de 20 a 30% maior que a velocidade de cruzeiro. Ou seja:

Viax = 1.2V, até 1.3V, Eq 3.33

Para um avido a hélice:

Considere um aviao a hélice voando nivelado em velocidade maxima. Nesse caso, a
poténcia maxima disponivel (P4, ) deve ser igual a poténcia maxima requerida (P..,) a qual é

0 empuxo multiplicado pela velocidade méaxima:

Pdisponivel = Preq =My Brax =T " Vinax Eq3.34
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Onde o empuxo (T) deve ser igual ao arrasto (equacdo 3.25). A variavel n,, representa

a eficiéncia de hélice. Analogamente ao caso de motores a jato, é possivel mostrar que:

w Ny
(F) o1 1 : W
Vimax,hélice 5 P CDO . Vmax3 . W +— . —) Eq 3.35
(5)

A equacéo 3.35 representa a variagdo da carga de poténcia em funcdo da carga alar
para o requisito de velocidade maxima em um avido a hélice. Sua curva no diagrama de

restricGes é apresentada na Figura 16.

Figura 16 - Diagrama de restricGes para velocidade méaxima para avides a hélice

g
Regido Aceitavel
/ |/
(WIS)

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Conforme o valor de V,,,, aumenta, o valor da carga de poténcia (W/P) diminui.
Como qualquer valor de V,,,, maior que o especificado para a velocidade méxima satisfaz o
requisito de velocidade méaximo, entdo a regido abaixo da curva é aceitavel. Para avides a hélice,

a velocidade méxima também é, geralmente, de 20 a 30% maior que a velocidade de cruzeiro.
3.3.3 Carga alar para distancia de decolagem

A disténcia de decolagem (S1) é outro fator importante no desempenho da aeronave
e e influenciado pela carga alar e tracdo peso. A distancia de decolagem € definida como a
distancia entre o ponto de partida da decolagem até a localizacdo de um obstaculo que deve ser

superado, como indica a Figura 17.
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Figura 17 - Distancia de decolagem

P Obstacle

Fonte: (RAYMER, 1992)

Ao final da distancia de decolagem aeronave deve superar um obstaculo imaginario.
De acordo com a FAR-23 se¢do 23.53, a altura do objeto é de 35ft para avides de passageiros,
e 50ft para aeronaves da aviagéo geral.

A Figura 18 ilustra a distancia de decolagem em funcdo do parametro de decolagem
(TOP).

Figura 18 - Estimativa de distancia de decolagem

TAKEOFF 2
MSTANCE [
10°

NUMEBER
OF JET
4 ENGINES

i or JET

1 BALANCED

FIELI}

w k LENGTH

9 -

w/S W/S
or
CpyoT/W  oCpp BHP/W

Fonte: (RAYMER, 1992)

TAKEOFF PARAMETER:
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Da definigdo do parametro de decolagem € possivel encontrar a tragdo peso em funcéao
da carga alar para a decolagem.

Aviles a jato:

w ~\s)'T0P-0-Cyp Eq3.36
<W)ST0,jat0 (S) TOP N CLTO q

O coeficiente de sustentacdo na decolagem (Cy,,) geralmente € 80% do valor C; .
A equacdo 3.36 representa a tracdo peso em funcéo da carga alar para o requisito de decolagem
de um avido com motores a jato. Sua curva no diagrama de restricdes € mostrada na Figura 19.
Conforme a distancia de decolagem aumenta, o parametro de decolagem (TOP) também
aumenta e a tragdo peso diminui. Como qualquer valor de distancia de decolagem superior ao

especificado ndo é valido, entdo a regido aceitavel é acima da curva.

Figura 19 - Diagrama de restri¢cGes para decolagem de um avido a jato

E \
Regido Aceitavel
|
(W/S)

Fonte: (SADRAEY, 2013)
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Avioes a hélice:

(W) TOP C !
=z _ o b
P /s 0 nélice Lo (%) Eq3.37

O coeficiente de sustentacdo na decolagem (C,,,) geralmente € 80% do valor C;, .
A equacédo 3.37 representa a carga de poténcia em funcdo da carga alar para o requisito de
decolagem de um avido com motores a hélice. Sua curva no diagrama de restri¢cdes € mostrada
na Figura 20. Conforme a distancia de decolagem aumenta, o parametro de decolagem (TOP)
também aumenta e a carga de poténcia também aumenta. Como qualquer valor de distancia de

decolagem superior ao especificado ndo é valido, entdo a regido aceitavel é abaixo da curva.

Figura 20 - Diagrama de restri¢cGes para decolagem de um avido a hélice

(W/P)

Regiao Aceitavel

(W/S)
Fonte: (SADRAEY, 2013)
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3.3.4 Carga alar para taxa de subida

A taxa de subida (ROC) é definida como a componente vertical da velocidade da
aeronave. Em outras palavras, é o quéo rapido a aeronave ganha altitude. A maxima taxa de
subida é obtida a nivel do mar, portanto as densidades mostradas nessa secdo referem-se a
densidade do ar a nivel do mar.

Aviles a jato:

De maneira geral, a ROC pode ser definida como a razéo entre o excesso de poténcia

€ 0 peso da aeronave:

Pdisponivel - Preq _ T-Vv-D-V

ROC =
w w

Eq 3.38

A tracdo peso em fungéo da carga alar para o requisito da taxa de subida pode ser

escrita como:

(T) _ ROC + 1
w ROC,jato B 2 w (L/D)
— (= max Eq 3.39
Q& (S)
K

A equacdo 3.39 representa a tragdo peso em funcéo da carga alar para o requisito de
taxa de subida de um avido com motores a jato. Sua curva no diagrama de restri¢cfes é mostrada
na Figura 21. Conforme a ROC aumenta, a tragdo peso também aumenta. Como qualquer valor

de taxa de subida superior ao especificado é valido, entdo a regido aceitavel é acima da curva.
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Figura 21- Diagrama de restricdes para taxa de subida de um avido a jato

g - [—roc]
&

Regiédo Aceitavel

L

(W/S)
Fonte: (SADRAEY, 2013)

Avioes a hélice:

Para avides a hélice, a poténcia disponivel é a poténcia do motor multiplicada pela
eficiéncia da hélice, logo:

Pdisponivel - Preq _ Np - P-D-V
W w

ROC = Eq 3.40

A carga de poténcia em funcdo da carga alar para o requisito da taxa de subida pode

ser escrita como:

() e = 1
P ROC,hélice B
e RoC |2 ), < 1155 ) Fq 341
T p- \} Sf{DO T ( /D)max

Os valores da eficiéncia da hélice na subida costumam variar entre 0.5 até 0.7. A

equacdo 3.41 representa a carga de poténcia em fungéo da carga alar para o requisito de taxa de
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subida de um avido com motores a jato. Sua curva no diagrama de restricbes é mostrada na
Figura 22. Conforme a ROC aumenta, a carga de poténcia diminui. Como qualquer valor de

taxa de subida superior ao especificado é valido, entdo a regido aceitavel é abaixo da curva.

Figura 22 - Diagrama de restri¢fes para taxa de subida de um avido a hélice

(W/P)

Regido Aceitavel

(W/S)

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.3.5 Carga alar para teto

Teto (h.) é a maior altitude que uma aeronave pode realizar voo nivelado. No entanto,

(SADRAEY, 2013) define 4 tipos de teto:

e Teto absoluto (h,.): é a altitude absoluta maxima em que a aeronave consegue
manter voo nivelado. Em outras palavras, a taxa de subida (ROC) é zero;

e Teto de servigo (hg.): a maior altitude em que uma aeronave consegue subir
com taxa de 0.5m/s;

e Teto de cruzeiro (h..): a maior altitude em que uma aeronave consegue subir

com taxa de 1.5m/s;
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e Teto de combate (h.ompatc): @ Maior altitude em que uma aeronave consegue

subir com taxa de 5m/s;

Como o teto e definido em funcdo da taxa de subida, a equacdo da tracdo peso em

funcdo da carga alar para esse parametro, sera semelhante as equacoes 3.39 e 3.41.

Para avi0es a jato:

( T ) _ ROC, N 1
w he,jato . ) Oc* (L/D)max Eqg 3.42

2 (E

Cp, ‘5
Pe T

Onde o, € a densidade relativa no teto requerido, ROC, a taxa de subida para o teto
requerido e p,. a densidade do ar no teto requerido. A equacdo 3.42 representa a tracdo peso em
funcdo da carga alar para o requisito de teto de um avido com motores a jato. Sua curva no
diagrama de restri¢ces € mostrada na Figura 23. Conforme o teto aumenta, a ROC diminui, e
portanto, a tracdo peso também diminui. Como qualquer valor de teto superior ao especificado

é valido, ou seja, ROC maiores, entdo a regido aceitavel é abaixo da curva.
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Figura 23 - Diagrama de restri¢Oes para teto de um avido a jato

N )

(TIW)

Regiéo Aceitavel

L

Fonte: (SADRAEY, 2013)

(W/S)

Para avioes a hélice:

A carga de poténcia em funcdo da carga alar para o requisito do teto pode ser escrita

como:

G =
P h¢,hélice ROC )

74 1.155
<4+ (—) : (—) Eq 343
S (L
v S W),

A Equacéo 3.43 representa a carga de poténcia em funcao da carga alar para o requisito
de teto de um avido com motores a hélice. Sua curva no diagrama de restricGes é mostrada na
Figura 24. Conforme a ROC aumenta, a carga de poténcia diminui. Como qualquer valor de

ROC superior ao especificado € valido, entdo a regido aceitavel é abaixo da curva.



(W/P)

Figura 24 - Diagrama de restricGes para teto de um avido a hélice

Regido Aceitavel

e
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Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4 PROJETO DA ASA

(W/S)

Para a geometria completa da asa é necessario determinar os seguintes parametros:

Area de referéncia da asa (S);

NUmero de asas;

Posicdo vertical na fuselagem (alta, média ou baixa);
Posicdo horizontal na fuselagem;

Perfil do aerofolio;

Raz&o de aspecto (AR);

Razdo de afilamento (4);

Corda na ponta (C,);

Corda na raiz (C,.);

Corda aerodindmica média (C);

Envergadura (b);

Angulo de tor¢ao (a,)

Angulo de enflechamento (A);

Diedro (I);

Incidéncia (i, );

Dispositivos de hiper-sustentacao, como flaps;
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A éarea de referéncia da asa (S) ja foi determinada, na se¢do de carga alar. A obtengéo
dos demais parametros citados sera feita nessa e nas se¢fes posteriores.

3.4.1 NUmero de asas

A maioria das aeronaves modernas sdo monoplanas (uma asa). Algumas ainda séo
biplanas (duas asas), mas nenhumas é triplana (trés asas). Essas configuracdes sdo representadas

na Figura 25.

Figura 25 - Namero de asas

Vista Frontal

A A

' — N ==
- ®

Monoplano Biplano Triplano

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Antigamente, as limitagdes de tecnologia de manufatura limitavam o tamanho das
asas, e por isso era comum aeronaves com mais de uma asa. Naquela época, havia dificuldade
para construcdo de asas longas que fossem rigidas o suficiente, portanto, a op¢do era aumentar
0 numero de asas e diminuir sua envergadura. Aeronaves de asas mais curtas possuem menor
momento de inercia de massa sobre o eixo longitudinal (eixo x), consequentemente, possuem
melhor controle de rolagem. No entanto, configuracOes diferentes de monoplano geralmente

sdo mais pesadas, produzem menor sustentacdo e limita a visibilidade do piloto.

3.4.2 Posicao vertical da asa na fuselagem

Em principio existem 4 configuragcdes possiveis para a posi¢do vertical da asa na
fuselagem: asa alta, média, baixa e parasol, como mostra a Figura 26. Geralmente aeronaves
para transporte de carga e de aviacdo geral possuem asa alta, aeronaves para transporte de
passageiro possuem asa baixa, avides de caca asa media, enquanto que aeronaves anfibias

possuem asa na configuracdo parasol. O primeiro critério para localizacdo vertical da asa
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origina-se dos requisitos operacionais, apesar de que os requisitos de estabilidade sao fatores

influentes em alguns casos.

Figura 26 - ConfiguracOes para posicao vertical da asa: (a) Asa baixa; (b) Asa média; (c) Asa

alta; (d) Asa parasol

Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014)

3.4.2.1 Asa Alta

Ao utilizar tal posicionamento tem-se:

Vantagens:

e Facilita o carregamento e descarregamento de cargas da aeronave;
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Facilita a instalagdo e manutencdo do motor na asa (em caso de motores a
hélice);
Pode-se diminuir o peso estrutural ao utilizar-se apoios nas asas (barras);

Aumenta o efeito diedro (G ﬁ), consequentemente, aumentando a estabilidade

lateral. 1sso se deve ao fato de maior efeito da fuselagem para o efeito diedro

da asa (Clﬁw)'

Desvantagens:

O efeito de solo € menor, se comparado com a configuragdo asa baixa. Durante
a decolagem e aterrissagem o solo influencia a distribuicdo de pressao na asa.
A sustentacdo sera levemente menor do que na configuracdo asa baixa. Com
isso tem-se 0 aumento da distancia de decolagem;

Nessa configuracdo, geralmente a estrutura da aeronave é mais pesada quando
comparada com asa baixa;

Maior efeito downwash na cauda horizontal. Com isso, geralmente aeronaves
nessa configuragdo possuem empenagem horizontal maiores quando

comparadas com asa baixa.

3.4.2.2 Asa Média

Ao utilizar tal posicionamento tem-se:

Vantagens:

Menor arrasto de interferéncia asa-fuselagem quando comparado com asa alta
e asa baixa;

Maior manobrabilidade, ideal para avides acrobaticos.

Desvantagens:

Espago na fuselagem comprometido devido a longarina passando em seu
interior;
Estrutura mais pesada devido ao refor¢o necessario na raiz da asa caso se opte

por dividir a asa e ndo ocupar espaco interno.
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3.4.2.3 Asa Baixa

Ao utilizar tal posicionamento tem-se:

Vantagens:
e Desempenho de decolagem é melhor se comparado com a configuracéo de asa
alta;
e Aeronave mais leve se comparada com asa alta;
e Cauda mais eficiente devido a menor efeito downwash se comparado com asa
alta;

e Geralmente aeronave estruturalmente mais leve comparada com asa alta.

Desvantagens:
e Como aasa é dividida em duas partes, a geracdo de sustentacdo é menor quando
comparada com asa alta;
e Maior velocidade de estol quando comparada com asa alta;
e Menor contribuicdo da asa para o efeito diedro e, portanto, menor estabilidade

lateral.

3.4.2.4 Asa Parasol

A configuracdo de asa parasol é exemplificada na aeronave anfibia Catalina PBY -5A,

ilustrada na Figura 27.
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Figura 27 - Aeronave Catalina PBY-5A

Fonte: (www.catalina.org.uk, acesso em 09/10/2017)

Muito similar a configuracdo de asa alta, no entanto deve utilizar longas barras de
reforco e com isso torna-se, geralmente, mais pesada estruturalmente e com maior arrasto do

que aeronaves asa alta.
3.4.3 Perfil do aerofdlio

A principal funcdo da asa é gerar sustentacdo, e isso ocorre devido a sua se¢do
transversal, chamada de aerof6lio. Ao mesmo tempo em que o perfil do aerof6lio gera
sustentacdo, também existe a geracdo de arrasto e momento de arfagem.

Os passos necessarios para escolha do perfil de aerof6lio foram propostos por
(SADRAEY, 2013):

1. Determine o peso médio (W,,) da aeronave em voo de cruzeiro:

1
m 2
W, = (M/f Wl) q

Onde W; e W, representam o peso inicial e final da aeronave, respectivamente.
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2. Calcule o coeficiente de sustentacdo ideal para cruzeiro (C,.). Em voo de

cruzeiro a sustentacdo € igual ao peso da aeronave. Logo:

2-Wy,
Coo =——>— Eq 345
pcVe™ S

Onde p. é a densidade do ar na altitude de cruzeiro e V, é a velocidade de

cruzeiro.

3. Calcule o coeficiente de sustentacdo gerado pela asa (CLCW). Apesar da asa ser

a principal gerado de sustentacdo, outros componentes, como fuselagem e
empenagem também contribuem para a sustentacdo total. Na primeira etapa
esses componentes ainda ndo foram determinados, entdo pode-se assumir a
seguinte relagéo:

Cr.

= Eq 3.46
w o 0.95

Cr,

4. Calcule o coeficiente de sustentacao ideal do aerofdlio (C;,). A asa é um corpo

tridimensional, enquanto o aerofélio é uma secdo bidimensional. Se a corda da
asa € constante, sem angulo de enflechamento, sem diedro, e a envergadura
assumida como infinita, teoricamente, o coeficiente de sustentacdo da asa deve
ser o mesmo que o coeficiente do aerofélio. Na pratica, a envergadura € finita
e na maioria dos casos, a asa possui angulo de enflechamento e corda néo
constante, de modo que o coeficiente de sustentacdo da asa serd um pouco
menor do que o coeficiente de sustentacdo do perfil aerodindmico. Como a asa

ainda nao foi projetada, deve-se recorrer a relagdo aproximada:

_ CLCW
i 009

C Eqg3.47

5. Calcule o coeficiente de sustentacdao maximo da aeronave (C,, . ):
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10.

11.
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2 " WTO

= 2
Po " Vstau” " S
Calcule o coeficiente de sustentagdo maximo da asa (C, .. .,). Pela mesma

Eq 3.48

Lmax

abordagem do passo 3:

Cy
Chaman = o Eq 3.49

Calcule o coeficiente de sustentagdo maximo bruto do perfil (C; grOSS), pela

mesma abordagem do passo 4:

C
— _Lmaxw Eq 3.50

Imax,gross 0.9

Onde o coeficiente de sustentacdo maximo bruto do perfil é o coeficiente obtido
sem o efeito das superficies de hiper-sustentacdo (componentes projetados para
aumentar a sustentacdo somente em algumas etapas do voo, por exemplo, 0s

flaps).

Selecione a superficie de hiper-sustentacdo (modelo, geometria e deflexdo
maxima). Esse passo sera abordado posteriormente.

Determine a contribui¢do da HLD no coeficiente de sustentacao (AC;,, ,)- Esse

passo sera abordado posteriormente.

Calcule o valor liquido do coeficiente de sustentagdo maximo do aerofélio
(Clmax):

Clmax = Clmax,gross - AClHLD Eq 351

Identifique os aerofolios que cumprem os valores dos passos 4 e 10. Escolha o
perfil adequado com base nos outros parametros como arrasto e coeficiente de
momento de arfagem. Uma vasta base de dados pode ser encontrada para
aerofolios NACA ou Eppler. No entanto, é possivel projetar o proprio perfil ou
verificar os valores para algum perfil que ja existe, atraves do software gratuito
“XFOIL”.
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3.4.4 Incidéncia da Asa

A incidéncia da asa (i,,) é definida como o angulo formado entre a linha da corda do

aerofdlio na raiz e a linha de centro da fuselagem, como ilustra a Figura 28.

Figura 28 - Angulo de incidéncia da asa

Corda na raiz da asa

Fonte: (SADRAEY, 2013)

No momento em que o coeficiente de sustentagdo ideal (C;,) for determinado pode-se

encontrar o valor do angulo de incidéncia da asa (i,,), como mostra o grafico na Figura 29. A
incidéncia pode ser utilizada para aumentar a sustentacdo da aeronave mesmo que esteja sem
angulo de ataque. Além disso com o angulo de incidéncia busca-se diminuir o arrasto gerado
pela fuselagem em voo de cruzeiro.

Valores comuns para o angulo de incidéncia da asa estdo entre 0° e 4° para a maioria
das aeronaves. Na aviacdo geral esse valor esta entre 2° e 4°. Na categoria de jatos de transporte

o valor varia entre 3 e 5°.



Figura 29 - Correspondéncia entre o angulo de incidéncia da asa e o coeficiente de

sustentacdo ideal

/ i "

w

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4.5 Razéo de Aspecto

A razdo de aspecto (AR) é definida como a razdo entre a envergadura (b) da asa e sua
corda aerodindmica média (C):

b2
AR = Eq 3.52
S
Para asas retangulares, essa relacdo pode ser reescrita como:
b
AR = 7 Eq 353

N&ao existe um valor ideal para a razdo de aspecto, teoricamente, ela pode assumir

qualquer valor. No entanto, esse parametro influencia o desempenho, estabilidade, controle e
manufatura da aeronave da seguinte maneira:

Do ponto de vista aerodinamico, conforme a razdo de aspecto aumenta (asa

com maior envergadura), as caracteristicas aerodindmicas de uma asa
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tridimensional (C.,, @0, Qstaiy Crpge © Cpoyy) @Proximam-se das
caracteristicas do seu perfil de aerofélio bidimensional (C; , ao, @stau, Cippypyy

e Ca,,;y)- 1850 Ocorre devido a diminuigdo da influéncia dos vortices de ponta

de asa. O efeito da raz&o de aspecto no coeficiente de sustentagdo mostrado na
Figura 30. O aumento da razéo de aspecto proporciona aumento no valor da

relacdo entre sustentacao e arrasto (L/ p)- Esse € um dos motivos dos avides

planadores possuirem longas asas e com alto valor de AR.

Figura 30 - Efeito da razéo de aspecto no coeficiente de sustentacédo

A Aerofdlio 2D
(AR infinita)

CL

Asa 3D
(Pequena AR)

Aumento da AR

/4

7

k 4

Astall Astall o
Fonte: (SADRAEY, 2013)

E possivel notar que o aumento na razdo de aspecto proporciona coeficiente de
sustentacdo maior, no entanto, o angulo de estol (a4;;) € menor. Por essa razéo o estabilizador
horizontal deve possuir AR menor que a razdo de aspecto da asa. Isso fard com que a asa entre
em estol antes do estabilizador horizontal permitindo recuperar a condi¢ao de voo normal com
segurancga. Pelo mesmo motivo, os canards devem possuir AR maior que a razéo de aspecto da
asa, garantindo que o canard entre em estol antes da asa;

e Conforme a razéo de aspecto aumenta a asa aumenta seu peso estrutural. Na

medida em que a asa aumenta seu comprimento, 0 momento fletor também
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aumenta, portanto, a raiz da asa deve ser mais resistente, gerando aumento do
peso e do custo. Nesse sentido valores baixos de AR sdo desejados;

e O aumento da AR também aumenta o momento de inércia sobre o eixo x (de
acordo com Figura 53). Isso diminuird a manobrabilidade de rolagem da

aeronave, pois levara mais tempo para realizar a manobra.
A escolha do valor da razéo de aspecto deve ser feita com base nos requisitos do
projeto. No entanto, alguns valores tipicos de razdo de aspecto de acordo com a categoria da

aeronave sdo mostrados na Tabela 9.

Tabela 9 - Valores tipicos de razdo de aspecto por categoria de aeronave

Categoria da Aeronave Raz&o de Aspecto (AR)
Planador 20-40
Aviacao geral 5-9
Transporte de alta velocidade (M~=1) 6-9
Transporte de baixa velocidade (M<1) 8-12

Caca supersonico 2-4

Fonte: (SADRAEY, 2013)
3.4.6 Razao de Afilamento

A razdo de afilamento (A1) € definida como a razdo entre a corda na ponta (C;) € a corda

naraiz (C,):

C
2= Eq 3.54
Cy

O conceito da razdo de afilamento é aplicado tanto para asa como para 0S
estabilizadores horizontal e vertical. De maneira geral, a razdo de afilamento varia entre zero e
um. Sendo 1 para geometrias retangulares e 0 para geometrias triangulares. Resumidamente, 0s
efeitos do afilamento sdo:

e O afilamento na asa altera a distribuicdo de sustentacdo, como ilustra a
Figura 31. A distribuicdo de sustentacdo na forma eliptica, geralmente, é

desejada. Nesse sentido, afilar a asa € benéfico.
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Figura 31 - Influéncia do afilamento na distribuicdo de sustentacdo

A=0

Distribuicdo de sustentagdo eliptica

.
L

raiz meia envergadura
Fonte: (SADRAEY, 2013)

e O afilamento da asa aumenta o custo de sua manufatura, uma vez que as
nervuras (reforgos) deverdo possuir diferentes geometrias. No sentindo de
custo, o afilamento nédo ¢é desejado;

e O momento fletor na raiz da asa é funcéo da distribuicdo de carregamento, se
0 carregamento estiver concentrado préximo a raiz, entdo o momento fletor
serd menor do que com carregamento concentrado proximo a raiz da asa. 1sso
ocorre porque 0 quando 0 carregamento estd proximo a raiz seu braco de

alavanca é menor, como mostra a Figura 32.



68

Figura 32 - Distribuicdo de carga em meia asa: (a) ndo eliptica (carregamento total esta
distante da raiz); (b) eliptica (carregamento total esta préximo da raiz)

Sustentac&o total gerada por meia asa Sustentac&o total gerada por meia asa

0, & M Fy I
. P A ce, /N

Braco de alavanca

i -
& * + L

raiz ponta raiz \ ponta
Brago de alavanca

(a) (b)
Fonte: (SADRAEY, 2013)

O afilamento aproxima a distribuicdo para a forma eliptica, portanto, 0 momento fletor

na raiz € menor, e com isso a estrutura da asa pode ser mais leve.

e Pelo mesmo motivo citado acima, o0 momento de inercia de massa da asa em
relacdo ao eixo x (de acordo com Figura 53) ira diminuir, consequentemente
melhorando o controle lateral da aeronave. Nesse sentindo o afilamento é

desejado.

A razdo de afilamento de uma aeronave convencional é um compromisso entre 0s
requisitos conflitantes: aerodinamica, estrutura, estabilidade, custo e manufatura. A primeira
estimativa da razdo de afilamento € determinada pela distribuicéo de sustentacdo. O valor exato
da melhor razéo de afilamento s6 pode ser encontrado com calculos mais detalhados sobre todos

0s aspectos da aeronave: desempenho, custo, estabilidade, controle e manufatura.

3.4.7 Angulo de Enflechamento

O angulo de enflechamento é definido como o angulo formado entre uma percentagem
da linha da corda e o eixo y (de acordo com Figura 53). Por exemplo, a Figura 33a mostra o
angulo de enflechamento do bordo de ataque (A ), na Figura 33b é mostrado o enflechamento
a 50% da corda (A /2).



Figura 33 - Angulo de Enflechamento: (a) enflechamento do bordo de ataque; (b)

enflechamento a 50% da corda

Linha de Centro
da Fuselagem =

Fonte: (SADRAEY, 2013)

O enflechamento influencia algumas caracteristicas, tais como:

e Alteracdo da distribuicdo de sustentacdo, conforme mostrado na Figura 34

Figura 34 - Efeito do enflechamento na sustentacao

C Asa sem enflechamento
L | ———

—

Asa enflechada

raiz ponta
Fonte: (SADRAEY, 2013)
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Conforme o angulo de enflechamento aumenta, o fator de eficiéncia de Oswald (e)
diminui. Esse pard@metro para uma asa reta e asa enflechada € calculado, através das equacdes
3.55 e 3.56, respectivamente:

e=1.78-(1— 0.045- AR%®8) — 0.64 Asa Reta Eq 3.55
e=14.61-(1—0.045- AR%%8) [cos(A )]°*® — 3.1 Asa Enflechada Eq3.56

A equacéo 3.56 é valida somente quando o enflechamento € maior que 30° e a razdo
de aspecto maior que 6. Quando o fator de eficiéncia de Oswald é igual 1, entdo a distribuicao

é eliptica.

e Uma asa enflechada produz momento de rolagem negativo devido a diferenca
nos componentes de velocidade normais em relacdo ao bordo de ataque se¢des

de asa esquerda e direita. Isso torna o efeito diedro (Clﬁ) mais negativo. Por

isso, uma asa enflechada pode ndo precisar de um diedro ou anedro para
satisfazer requisitos de estabilidade latero-direcional. Assim, o angulo de

enflechamento tende a reforcar o efeito diedro. No entanto, efeito diedro (C; B)

mais negativo torna uma aeronave mais estavel em modo espiral e, a0 mesmo
tempo, a taxa de amortecimento da rolagem holandesa tende a diminuir. 1sso
representa dois pontos conflitantes e a influéncia de cada um deve ser
mensurada.

e O enflechamento reduz a envergadura efetiva da asa, quando comparada com
a asa sem enflechamento, isso resulta em uma asa com menor momento de
inércia em relacdo ao eixo x (eixo longitudinal) e, portanto, melhor controle
lateral da aeronave. Angulos de enflechamento elevados permitem melhor

manobrabilidade.

Determinacdo do angulo de enflechamento: devido as varias influéncias, negativas e
positivas, em diferentes parametros da aeronave, o0 melhor angulo de enflechamento s6 pode
ser obtido ao longo de iteracGes no projeto, ponderando sua influéncia sobre cada parametro.

No entanto, para primeira aproximacdo podem ser adotadas as seguintes orientagdes:
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Aeronave de baixa velocidade: Se a velocidade maxima da aeronave é menor que
Mach 0.3 (o limite para ndo considerar efeitos de compressibilidade), ndo é recomendado
utilizar asas enflechadas, uma vez que as desvantagens seriam maiores que o0s efeitos positivos.

Aeronave de alta velocidade: Um valor inicial pode ser estimado através de
comparagdo com aeronaves de velocidade de cruzeiro semelhantes. O valor final serd
encontrado apds varias iteracbes e célculos de aerodindmica, desempenho, estabilidade,
manufatura, estrutura e custos. A Tabela 10 mostra os angulos de enflechamento para varias

aeronaves. Nota-se que o com 0 aumento da velocidade o enflechamento também aumenta.

Tabela 10 - Angulo de enflechamento para algumas aeronaves

Aeronave Velocidade maxima Mg (©)
Cessna 172 121knot 0

Tucano 247knot 4

ATR 42 265knot 3°6°

Beech Starship Mach 0.78 20

Gulfstream V Mach 0.9 27

Boeing 777 Mach 0.87 31.6

Boeing 747 Mach 0.92 37° 30°

F-16 Mach>2 40

Su-34 Mach 2.35 42

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4.8 Angulo de Torcéo

Se a ponta da asa possui incidéncia menor que a raiz, diz-se que a asa possui tor¢éo
negativa, ou simplesmente tor¢cdo (a;). Por outro lado, se ponta possuir incidéncia maior que a
raiz, diz-se que a asa possui tor¢do positiva. A torcdo geralmente é negativa, ou seja, 0 angulo
de ataque da ponta da asa é menor que o angulo de ataque da raiz, como mostrado na

Figura 35. Quando o angulo de ataque da raiz e da ponta sdo diferentes, diz-se que a

asa possui tor¢do geomeétrica.
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Figura 35 - Torcdo Geométrica

Fonte: (SADRAEY, 2013)
Muitas aeronaves modernas possuem perfis de aerofélio diferentes ao longo da
envergadura da asa, nesse caso diz-se que a asa possui tor¢do aerodindmica, como mostrado na

Figura 36.

Figura 36 - Torgéo aerodindmica

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Ambas as tor¢Ges possuem vantagens e desvantagens e cabe ao projetista tomar a
decisdo de utilizar ou ndo essas tor¢des. Na pratica, a aplica¢do da tor¢ao aerodinamica é mais
conveniente do que a geométrica, uma vez que apesar de possuir perfis de aerofdlios diferentes,
a incidéncia é constante. A dificuldade da implementacdo da tor¢cdo geométrica, esta na

manufatura, onde cada secdo da asa possui incidéncia Unica. No entanto, € possivel aplicar
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ambas as tor¢des na mesma asa, se a situacdo for adequada (Cessna 208, Lockheed C-130
Hercules, entre outros).

A aplicacédo de torcao se deve principalmente a dois objetivos: evitar o estol da ponta de asa
antes do estol da raiz e modificar a curva de sustentacdo para uma distribuicdo eliptica. Em
contrapartida a esses beneficios, a tor¢do negativa na asa provoca a diminuicéo da sustentacgéo,
como ilustra a Figura 37.

Figura 37 - Efeito da tor¢éo na distribuicdo de sustentacéo

F 3
Cp. Sem torgéo

L 4

raiz ponta
Fonte: (SADRAEY, 2013)

O critério e o limite para torcdo na asa é tal que o angulo de tor¢do ndo deve ser téo
grande a ponto de gerar sustentagdo negativa. Como cada secao possui diferentes coeficientes

de sustentacdo a zero angulo de ataque (a,), 0 critério é dado por:

lae| + iy = [aol Eq 357

Quando uma porgdo da asa gera sustentagdo negativa, toda a distribuicdo de
sustentacdo € decrescida, isso deve ser evitado no processo de determinacdo do angulo de
torgéo.

Valores tipicos de tor¢do geomeétrica estdo entre -1° e -4°. O valor exato da tor¢éo deve
ser determinado tal que a ponta entre em estol depois da raiz da asa, além disso buscando-se a

distribuicdo de sustentacéo eliptica.
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3.4.9 Angulo de Diedro

O angulo formado entre o plano da asa (plano imaginario que une todas as linhas de
corda ao longo da envergadura) e o plano xy, € definido como diedro da asa (I'). Se a ponta da
asa estiver acima do plano xy, diz-se que a asa possui diedro positivo, ou simplesmente, diedro,

como mostra a Figura 38.

Figura 38 - Diedro

Vista frontal

e

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Se a ponta da asa estiver abaixo do plano xy, diz-se que a asa possui diedro negativo,

ou simplesmente, anedro, como mostra a Figura 39.

Figura 39 - Anedro

Vista frontal

L

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Um dos principais motivos para utilizar diedro nas asas é melhorar a estabilidade
lateral da aeronave. A estabilidade lateral é a tendéncia da aeronave retornar a condi¢do de asas
niveladas originalmente, apds uma rajada de vento ou rolagem sobre o eixo x. Uma aeronave
de transporte de carga, geralmente possui asa alta para melhorar a eficiéncia entre carregamento
e descarregamento, no entanto, asa alta contribui muito para a estabilidade lateral, o que

significa que a aeronave é mais estavel lateralmente do que o necessario (maior estabilidade
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lateral representa menor controle de rolagem), ou seja, € necessario diminuir sua estabilidade
lateral e isso pode ser feito adicionando um diedro negativo (anedro) na asa. Essa deciséo néo
altera os requisitos de carga e descarga, mas melhor o controle de rolagem. O balango entre
estabilidade lateral e controle de rolagem € o principal critério para determinar o angulo de
diedro.

Quando diedro positivo é aplicado, a area efetiva da asa (S.s¢) é reduzida, no caso em
que a referéncia da &rea for a &rea projetada. Isso reduz a sustentacdo gerada quando comparada
com a mesma asa sem diedro. Portanto, o angulo de diedro, caso seja necessario, deve ser 0
menor possivel, para minimizar a perda de sustentacdo. A area efetiva da asa em funcao do
angulo de diedro é dada por:

Seff = Sres * cos(I') Eq 3.58

A Tabela 11 apresenta valores do angulo de diedro para varias aeronaves em funcao

da posicdo vertical das asas.

Tabela 11 - Angulo de diedro para algumas aeronaves

Aeronave Posicdo da Asa Angulo de Diedro (T)
Cessna 750 Citation X Asa baixa 6°

Boeing 747 Asa baixa 7°

Airbus 310 Asa baixa 11° 8’

F-16 Asa média 0°

MIG-29 Asa média -2°

Kawasaki T-4 Asa alta -7°

Cessna 208 Asa alta 3°

Fokker 50 Asa alta 3.5°

Antonov An-74 Asa parasol -10°

O valor final do diedro s6 pode ser determinado apos analise de estabilidade da

Fonte: (SADRAEY, 2013)

aeronave. No entanto, como primeira estimativa, a Tabela 12 pode ser adotada.




Tabela 12 - Valores comuns de diedro em funcdo da configuracéo da asa
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Asa Asa baixa | Asa media Asa alta Asa parasol
Sem enflechamento 5°a 10° 3°a6° -4° a -10° -5°a-12°
Enflechada, 2°ab° -3°a+3 -3°a-6° -4° g -8°
aeronave de baixa

velocidade (M<<1)

Enflechada, 3°a8° -4° a +2° -5°a-10° -6°a-12°
aeronave de alta

velocidade (M~=1)

Fonte: (SADRAEY, 2013)
3.4.10 Superficies de hiper-sustentacao
3.4.10.1Funcdes das Superficies de hiper-sustentacao

Em voo nivelado de cruzeiro, a sustentacéo € igual ao peso. Quando a aeronave gera

seu coeficiente de sustentagdo maxima (C, ), a velocidade refere-se a velocidade de estol:

1
L=W—>§-p-VSm”2-S-CLmax=m-g Eq 3.59

Dois grandes objetivos do projeto sdo: maximizar a carga paga e minimizar a
velocidade de estol (Vsqqu). A Equagdo 3.59 indica que aumentar €, tende a aumentar a
carga paga e diminuir a velocidade de estol. A menor velocidade de estol é requerida uma vez
que isso proporciona decolagens e aterrissagens com maior seguranca. Enquanto que maior
carga paga tende a aumentar o faturamento. Portanto, durante o projeto da asa € necessario
encontrar o maior valor possivel de C; .

As superficies de hiper-sustentacdo (HLD) variam o coeficiente de sustentacéo
somente quando séo acionadas, geralmente, durante decolagem e aterrissagem, que séo as fases
onde a condigdo de voo e proxima a velocidade de estol. Ao acionar essas superficies o camber
da asa aumenta, alterando a distribui¢do de pressao e aumentando a sustentacdo. A alteracdo no
coeficiente de pressdo (Cp) em funcdo da deflexdo de uma superficie de hiper-sustentacéo é
vista na Figura 40. HLD sdo utilizadas para obter o incremento necessario no coeficiente de

sustentacdo durantes as fases criticas do voo.
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Figura 40 - Efeito da deflexdo de HLD na distribuicdo de presséo.

Distribuigdo de pressédo na asa com deflexdo de HLD

Distribuicdo de presséo na asa
sem deflexdo de HLD

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Em relacdo ao perfil de aerofdlio, a deflexdo da HLD tende a causar as seguintes
mudangas nas caracteristicas do perfil:

i.  Aumento do coeficiente de sustentacao;
ii.  Aumento do coeficiente de sustentacdo maxima (C,, _ );
iii.  Alteracdo da sustentacdo em zero angulo de ataque;
iv.  Alteracdo do angulo de estol,;
v. Alteracdo do coeficiente de momento de arfagem;

vi.  Aumento do coeficiente de arrasto (Cp);

A utilizacdo de HLD proporciona efeitos positivos (itens i e ii), assim como, efeitos
negativos (itens iii, iv, v e vi). Todos esses efeitos sdo mostrados na Figura 41. Ainda assim, as

vantagens na utilizagdo de HLD s&o superiores as desvantagens.
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Figura 41 - Efeitos do uso da HLD no aerofdlio
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——— Sem deflexdo dos flaps

————— Com deflexéo dos flaps

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Se o valor original de €, ndo for grande o suficiente para decolagem e aterrissagem

seguras, ele pode ser aumentado temporariamente com a utilizagdo das HLD. Tabela 13 mostra

a diferenca nesse coeficiente entre as fases de voo para algumas aeronaves.

Tabela 13 - Coeficiente de sustentacdo maximo de decolagem e aterrissagem para algumas

aeronaves

Lo Cessna 172 DC-9 Boeing 727 Airbus 300
Decolagem 1.5 1.9 2.35 2.7
Aterrissagem 2.1 2.4 2.75 3.0

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4.10.2 Classificacdo das Superficies de hiper-sustentacao

As superficies de hiper-sustentacdo podem ser divididas de acordo com o local onde
sdo instaladas: HLD no bordo de ataque, HLD no bordo de fuga. As HLD de bordo de fuga
mais conhecidas sdo: plain flap, split flap, single-slotted flap, double-slotted flap, triple-slotted
flap, Fowler-flap. As HLD de bordo de ataque mais conhecidas sdo: leading edge flap, leading

edge slat, Krueger flap. Todos os modelos sdo mostrados na Figura 42.
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Figura 42 - Modelos de HLD

1. Plain flap 2. Split flap 3. Single-slotted flap
= N\ N
4. Double-slotted flap 5. Triple-slotted flap 6. Fowler flap

e ——— ——— ——

/

7. Leading edge flap

8. Leading edge slat 9. Krueger flap

Fonte: (SADRAEY,2013)
Cada modelo possui sua especificidade, no entanto, a contribuigdo no coeficiente de
sustentacdo, para cada modelo € apresentada na Tabela 14. A corda do aerofdlio é representada

por Cy.

Tabela 14 - Incremento do coeficiente de sustentacdo para os modelos mais comuns de HLD

Modelo de HLD AC,
Plain flap 0.7-0.9
Slip flap 0.7-0.9
Fowler flap 1-1.3
Single-slotted flap 1.3 ¢¢/C
Double-slotted flap 1.6 C¢/C
Triple-slotted flap 19 ¢¢/C
Leading edge flap 0.2-0.3
Leading edge slat 0.3-04
Krueger flap 0.3-0.4

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4.10.3 Projeto das superficies de hiper-sustentacao

Durante o projeto da HLD, o0s seguintes parametros necessitam ser determinados:
e Localizacdo da HLD ao longo da envergadura;
e Modelo da HLD;
e CordadaHLD (Cy);

e Envergadurada HLD (by);
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e Maxima deflexdo (&, );

Os parametros da HLD sdo mostrados na Figura 43

Figura 43 - Parametros da HLD
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\ista Lateral
Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.4.10.3.1 Localizacdo da HLD

A melhor localizacdo para a superficie de hiper-sustentacdo é proxima a raiz da asa.
Isso se deve a dois fatores principais: menor momento fletor gerado na raiz da asa e

possibilidade para o aileron possuir grande envergadura.
3.4.10.3.2 Escolha do modelo da HLD
A escolha do modelo é afetada pelos requisitos de projeto: desempenho, custos,

manufatura, seguranga, controle. Portanto, 0 modelo ideal é aquele que melhor se adapta aos

principais requisitos do projeto. Por exemplo, para um avido de constru¢do amadora, 0 custo
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tende a ser mais importante que desempenho, entdo deve ser escolhido 0 modelo com baixo

custo.

De maneira geral pode-se dizer que:
e Um HLD mais eficaz (maior AC,) tende a ser mais caro;
e Um HLD mais eficaz (maior AC,) tende a possuir manufatura mais complexa;
e Um HLD mais eficaz (maior AC;) tende a ser mais pesado;
e Um HLD mais eficaz (maior AC,) resulta em menor area de asa;
e Um HLD mais eficaz (maior AC;) resulta em menor velocidade de estol,

consequentemente, pouso e decolagem mais seguros.

3.4.10.3.3 Envergadura da HLD

A extensdo da superficie de hiper-sustentacdo depende da quantidade de envergadura
necessaria para o aileron. Geralmente, os avides de baixa velocidade, da categoria aviacéo
geral, utilizam 30% da semi envergadura total para o aileron. Isso significa que os flaps podem
comegar ao lado da fuselagem e ir até 70% da semi envergadura. A envergadura da HLD é
comumente representada como fungéo da envergadura da asa, ou seja, bs/b. O valor exato deve
ser determinado atraves do incremento de sustentagéo devido a sua envergadura (by). Isso, pode
ser feito analiticamente, com a teoria da linha de sustentacdo ou através de softwares como
XFLR5 e AVL. Para primeira abordagem pode ser usado 70% da envergadura da asa para a

superficie de hiper-sustentacao.

3.4.10.3.4 Corda da HLD

A corda da HLD é comumente representada como funcdo da corda da asa, ou seja,
Cr/C. A deflexdo da superficie de hiper-sustentagdo aumenta o arrasto, logo a corda ndo deve
ser tdo grande a ponto do arrasto anular os beneficios gerados pela HLD. Além disso, quanto
maior a corda, maior a forca necessaria para sua deflex@o. Seu valor exato deve ser determinado
através do incremento de sustentacdo devido a sua corda (Cr). Da mesma maneira para

encontrar a melhor envergadura, a teoria da linha de sustentacdo ou softwares como XFOIL e
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AVL podem ser utilizados para calcular esse incremento. No entanto, para um valor inicial
recomenda-se utilizar 20% da corda da asa para a corda da HLD.

3.4.10.3.5 Deflexdo Maxima da HLD

O valor exato para a maxima deflexdo da superficie de hiper-sustentacdo deve ser
calculado através do incremento de sustentacdo gerado pela deflexdo. Novamente, a teoria da
linha de sustentago e os softwares XFOIL e AVL podem ser utilizados. E recomendado utilizar

como valor inicial 20° de deflexdo para decolagem e 50° para aterrissagem.

3.5 Configuracdo da Empenagem

A empenagem é o conjunto do estabilizador vertical (empena vertical) e estabilizador
horizontal (empena horizontal). A empenagem também pode ser referida como cauda. O
primeiro passo no projeto da cauda é a selecdo de sua configuracdo. Essa escolha ndo deriva de
calculos matematicos, mas sim de uma decisdo de projeto embasada em parametros como:
estabilidade  longitudinal, direcional e lateral; manobrabilidade, manufatura,
aeronavegabilidade, custo, etc. As configura¢fes de empenagem mais comuns Sao:

e Cauda horizontal traseira e uma cauda vertical;
e Cauda horizontal traseira e duas caudas verticais;

e Canard e uma cauda vertical;

Essas configuracOes sdo ilustradas na Figura 44. A cauda horizontal traseira ainda

possui diversas configuragdes proprias.
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Figura 44 - Configuracdes de empenagens mais comuns: (a) Cauda horizontal traseira e uma
cauda vertical; (b) Cauda horizontal traseira e duas caudas verticais; (¢) Canard e uma cauda

vertical

(a) (b)

(c)
Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.5.1 Configuragdo da Empenagem Horizontal Traseira

A cauda horizontal (HT) localizada na parte traseira possui diversas configuracfes
possiveis que podem satisfazer os requisitos do projeto da empenagem. Cada uma delas com
suas vantagens e desvantagens, novamente a escolha da configuracdo ideal ndo provém de
calculos matematicos, mas sim de uma avaliacdo dos requisitos de projeto. Algumas
configurac@es tipicas sdo: cauda convencional, cauda-T, cauda-V. Essas configuracdes sdo

ilustradas na Figura 45.
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Figura 45 - Algumas configuracdes tipicas de cauda horizontal traseira. (a) Convencional; (b)
Cauda-T; (c) Cauda-V

(a) (b)

(c)

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.5.1.1 Cauda Convencional

A cauda convencional é a configuracdo mais simples e a mais conveniente para
executar todas as funcbes da cauda (trimagem, estabilidade, e controle). Esta configuracédo
inclui uma cauda horizontal (duas secOes: esquerda e direita) localizada na parte traseira da
fuselagem e uma cauda vertical (uma se¢éo) localizada em cima da parte traseira fuselagem. A
cauda horizontal é empregada principalmente para satisfazer longitudinalmente a trimagem e
0s requisitos de estabilidade, enquanto a cauda vertical é usada principalmente para satisfazer

direcionalmente a trimagem e os requisitos de estabilidade.

3.5.1.2 Cauda-T

A principal vantagem da configuracéo de cauda-T é que a empenagem permance fora
da regido influenciada pela asa e pelos gases de saida do motor. Isso permite maior eficiéncia
da cauda horizontal, permitindo que seja necessario menor area dessa empena. No entanto, o
momento fletor gerado pela cauda horizontal é transmitido atraves da cauda vertical. Dessa
maneira, é necessario que a estrutura da cauda vertical seja mais resistente, tornando-a mais

pesada.
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3.5.1.3 Cauda-V

Quando o objetivo principal do projeto das empenas € diminuir a area total da cauda,
a configuracao de cauda-V é uma boa opcdo. Duas se¢des atuam como ambas caudas horizontal
e vertical. Devido ao angulo de cada secdo, a sustentacdo ¢ decomposta em duas componentes:
uma na direcdo y e outra na direcdo z. A cauda-V pode desempenhar a trimagem longitudinal
e direcional de forma satisfatoria, mas possui deficiéncias para manter a estabilidade
longitudinal e direcional da aeronave. Além disso, essa configuracdo é mais suscetivel as
tendéncias de rolagem holandesa do que uma cauda convencional, e a reducéo total no arrasto

é minima.
3.5.2 Area da Geometria da Cauda Horizontal
3.5.2.1 Coeficiente de volume de cauda horizontal
O parametro que relaciona a geometria da asa com a geometria da cauda horizontal é
chamado de coeficiente de volume de cauda horizontal, representado por Vy;. E calculado

atraves da equacdo:

_ l'SHT
Vyr = —=
HT CS

Eq 3.60

Onde, [ representa a distancia entre o centro aerodindmico da asa/fuselagem e o centro
aerodinamico da cauda horizontal (Figura 46), S, a area da cauda horizontal, C a corda média
da asa e S representa a area da asa. 0 centro aerodinamico asa/fuselagem é o centro
aerodinamico da asa com contribuicdo da fuselagem. Para aeronaves convencionais a
contribuicdo da fuselagem é aproximadamente +5%C. Como o centro aerodinamico da asa
localiza-se, geralmente, aproximadamente a 25%C ento o centro aerodinamico asa/fuselagem
esta entre 20%C e 30%C.

O coeficiente de volume de cauda horizontal é um indicador da qualidade de voo para
estabilidade longitudinal e controle longitudinal. Conforme V,; aumenta, a aeronave tende a
ser mais estavel longitudinalmente e, portanto, com menor controle longitudinal. Os valores

tipicos desse coeficiente para algumas categorias de aeronaves, sdo mostrados na Tabela 15.
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Tabela 15 - Valores tipicos para Vyr

Categoria da Aeronave Vur
Caca 0.4
Agricola 0.5
Aviacdo geral 1 motor & hélice 0.7
Aviacdo geral 2 motores a hélice 0.8
Jato de transporte 1.1

Fonte: (SADRAEY, 2013)
3.5.2.2 Braco da cauda horizontal ideal

Um dos parametros da cauda que deve ser determinado durante o processo de projeto
da cauda € o braco da cauda horizontal (I57), que € a distancia entre o centro aerodindmico da
empena horizontal e o centro de gravidade da aeronave. Essa distancia é o brago de momento
da sustentac&o gerada na cauda horizontal. A medida que o braco da cauda é aumentado, a area
da cauda deve ser diminuida, assim como, quando o braco da cauda é reduzido, a area da cauda
deve ser aumentada. No projeto de aeronaves busca-se minimizar o arrasto € 0 peso, ou seja,
busca-se pouca area molhada. Conforme o brago da cauda horizontal aumenta, a area molhada
da fuselagem também aumenta, mas a area molhada da cauda horizontal diminui. Conforme o
braco de cauda horizontal diminui, a area molhada da fuselagem também diminui, mas a area
molhada da cauda horizontal aumenta. Por isso, busca-se determinar o melhor braco da cauda
horizontal para minimizar o arrasto, ou seja, minimizar a area total molhada da parte traseira da
aeronave.

Considerando que o arrasto de zero sustentacdo da aeronave é funcdo apenas da sua
area molhada, entdo se a area molhada total for minimizada, o arrasto de zero sustentacdo
também sera minimizado. Com isso deriva-se a equacao para o braco de cauda horizontal ideal

(lHT Opt)

Eq 3.61

Onde, Dy representa o diametro maximo da fuselagem, K, representa um fator de

correcdo que varia entre 1 e 1.4 de acordo com a configuracdo da fuselagem. K, = 1 é utilizado

quando a porco traseira da aeronave possui a forma conica. A medida em que a geometria se
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afasta da forma conica esse fator € aumentado até 1.4. Apds determinado o braco da cauda
horizontal é possivel encontrar a &rea da cauda, isolando-a na Equacao 3.60.

3.5.2.3 Selecéo do aerofolio da cauda horizontal

O primeiro passo para a selecdo do aerofdlio da cauda horizontal é encontrar a
sustentacdo da cauda horizontal (L) para que a trimagem seja possivel. A aeronave da Figura

46 é considerada para determinar as equacdes de trimagem.

Figura 46 - Forcas na trimagem longitudinal

Ly Lur acyr
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ACyp | cg
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° A
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Linhade | NC
referéncia’
Fonte: (SADRAEY, 2013)

Nessa aeronave a linha de empuxo do motor passa pelo cg. Desprezando o momento
de arfagem da cauda horizontal, pode-se escrever a equagéo de trimagem:

ZMcg:0_)wa+wa'(h'5_ho'5)_LHT'IHT:O £q3.62

Onde, M,,r € 0 momento de arfagem gerado pela asa e fuselagem, h,, - C ¢ a distancia
entre o centro aerodindmico da asa/fuselagem até a linha de referéncia. A distancia entre o cg e

a linha de referéncia é dada por h - C.
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Manipulando e reescrevendo a Equacéo 3.62 tem-se:
Cmo_wf +C,-(h—hy) —nyr - VHT ) CLHT =0 Eq 363

Onde, Gy, , wf é o coeficiente de momento de arfagem gerado pela asa e fuselagem, é

estimado através da seguinte equacao:

AR - cos?(A)

=Cp - 0.01 - Eq 3.64
owr = “mar AR ¥ 2 cos?() e 7

Cm

Sendo Gy, , ;0 coeficiente de momento de arfagem do aerofdlio da asa, AR a razéo de

aspecto da asa, A e a; 0s angulos de enflechamento e torgdo da asa (em graus), respectivamente.
Na Equacdo 3.63, C;, € o coeficiende de sustentagcdo da aeronave em voo de cruzeiro,

determinado através da seguinte equantac&o:

2-W,
CL =2 Eq 3.65
pcVe™ - S
Onde W, é o peso médio da aeronave durante o cruzeiro, V. a velocidade de cruzeiro
e p¢ adensidade do ar na altitude de cruzeiro.
Na equacdo 3.63, nyr € a eficiéncia de cauda, para configuracdo de cauda
convencional varia, geralemente, entre 0.85 e 0.95. Para a configuracdo de cauda-T, nyr = 1.

Esse parametro relaciona as pressdes dindmicas da cauda e da asa através da equacao:

q 05 p Vyr®  (Vir\?
Mur = — = Z_ - (£ Eq 3.66
q 05:p-V %4

Na equacdo 3.63, h, representa a posi¢do adimensional do centro aerodindmico da

Xacwf

asa/fuselagem em relagdo a corda média, ou seja, = Valores tipicos de h,, estdo entre 0.2 e

0.25, para a maioria das aeronaves. O paramero h representa a posi¢ao adimensional do centro

- ~ , 4. . X . . ”
de gravidade em relacdo a corda média, ou seja, % Para determinar h a localizacdo do cg deve
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ser conhecida. No entanto, se no inicio do projeto sua posicdo ainda nao foi encontrada pode-

se utilizar dos valores adimensionais tipicos para o limite do cg:
Ah = 0.1 até 0.3 Eq 367

Isso significa que o cg na posicdo mais a frente possivel esta em 10% da corda média
da asa, e 0 cg na posi¢do mais atras possivel esta em 30% da corda média da asa. Portanto, é
apropriado assumir que h = 0.2 no inicio do projeto. Quando a posicdo real do cg for
encontrada deve-se atualizar o projeto da cauda.

Com esses dados é possivel encontrar o coeficiente de sustentagdo da cauda necessario

para trimagem. Isolando-o na equacéo 3.63 tem-se:

C

Mo wf

C =
LHT Nur * Var

O aerofolio deve ser capaz de gerar a sustentacdo necessaria com 0 minimo arrasto e
minimo coeficiente de arfagem. Como o cg da aeronave move-se durante 0 voo de cruzeiro, a
cauda deve ser capaz de gerar sustentacdo positiva (+Lgr) em alguns momentos, e negativa
(—Lyr) em outros. Portanto, a cauda deve comportar-se de maneira similar tanto em angulo de
ataque positivo, como negativo. Devido a esse requisito a escolha de um perfil simétrico é
adequada. Outro requisito importante a ser analisado para a escolha do aerofélio é que a cauda
deve estar livre dos efeitos de compressibilidade, para isso 0 nimero de Mach critico na cauda
deve ser menor que o numero de Mach critico na asa. Logo, o perfil do aerofélio na cauda deve

ser mais fino que o perfil da asa.

3.5.2.4 Incidéncia da cauda horizontal

O éangulo incidéncia da cauda (iyr) é determinado para satisfazer os requisitos de
trimagem quando nenhuma superficie de controle é aplicada. Utilizando a curva no grafico
C, vs a do perfil do aerofdlio, é possivel encontrar o angulo que satisfaz o coeficiente de

sustentagdo desejado (Cy, ;) extraido da equagdo 3.68. Ou seja:
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Cy HT

Eq 3.69

iyt =
Cy a_HT

Deve-se aplicar a teoria da linha de sustentacdo, ou algum software de andlise
aerodinamica (Xfoil, XFLR5, AVL), para verificar se o valor encontrado para iy, realmente
gera a sustentagdo necessaria (Cy,,,-). Em caso negativo, deve-se variar o angulo (i) até que
ele satisfaga C, ... Como a cauda € um componente 3D, assim como a asa, a inclinagdo da sua

curva de sustentagdo (C, , ,,-) € calculada atraves da seguinte equagao:

C _ dCLHT _ Cla_HT
Lo HT — dayr - Cla_HT Eq3.70
+ T - ARHT

Onde, C;, ., € ainclinagdo da curva de sustentagdo do perfil o aerofolio e ARy € a

razdo de aspecto da cauda definida como:

b
ARyr = C_—”T Eq3.71
HT

Na equacio 3.71, by representa a envergadura da cauda e Cyr a corda média da cauda.
O valor inicial da razdo de aspecto da cauda pode ser definido como 2/3 da razdo de aspecto

da asa:
2

Com arazéo de aspecto da cauda e a inclinagdo da sua curva de sustentagéo é possivel
determinar seu angulo de incidéncia (iy7) através da equacdo 3.69. No entanto, essa equacao
ndo considera o efeito de downwash da asa. O angulo de ataque efetivo da cauda (ayr),

considerando esse efeito é calculado pela equagéo:

CZHT=(Zf+iHT—£ Eq373
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Onde, ay € 0 angulo de ataque da fuselagem, definido como o angulo entre a linha de
centro da fuselagem e a direcdo de voo da aeronave. O parametro € é o downwash na cauda,

calculado como:

a&‘ _Z.CLW ZICLa_W.

o _ Eq 3.74
0a™ " 7-aR T r-4arR W 7

E=¢& +

Na equacéo 3.74, g, representa o angulo de downwash em angulo de ataque zero, sua
. , . n d . . ~ . ;
unidade é radianos. O parametro £ representa a inclinacdo do downwash, sua unidade é

rad/rad.
3.5.2.5 Razdo de afilamento

O afilamento na cauda influencia a estabilidade e controle lateral da aeronave,
eficiéncia de cauda, desempenho e posicdo do cg. As vantagens do afilamento sdo similares as

das asas, porém em menor escala. O afilamento na cauda (A7) é definido como a razéo entre

a corda na ponta da cauda (Cyr,) € a corda na raiz da cauda (Cyr, ):

AHT = Eq375

A principal diferenca para asa, € que a distribuicdo de sustentacdo eliptica ndo é
necessaria na cauda. O principal objetivo de utilizar o afilamento na cauda é diminuir o peso
total da aeronave. O valor final do afilamento é determinado baseando-se em custo,
desempenho, estabilidade e controle. No entanto, como primeira abordagem, pode-se utilizar
valores tipicos que estdo entre 0.7 e 1 para categoria de aviacdo geral e entre 0.4 e 0.7 para

aeronaves de transporte.

3.5.2.6 Angulo de enflechamento da cauda horizontal

Os efeitos do angulo de enflechamento da cauda horizontal (Ayy) sdo similares aos

efeitos do enflechamento na asa, porém em menor escala. O valor final do enflechamento deve
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ser determinado embasando-se na estabilidade, controle, custo e desempenho. No entanto,

como valor inicial, seleciona-se 0 mesmo angulo de enflechamento da asa.

3.5.2.7 Angulo de diedro da cauda horizontal

Novamente, os efeitos do angulo de diedro da cauda horizontal (I'y7) sdo similares aos
efeitos do diedro na asa, porém em menor escala. O valor final do diedro deve ser determinado
embasando-se na estabilidade, controle, custo e desempenho. No entanto, como valor inicial

seleciona-se 0 mesmo angulo de diedro da asa.

3.5.2.8 Posicéo vertical da cauda horizontal

Os principais componentes que influenciam a efetividade da cauda séo: asa, fuselagem
e motor. A melhor posicédo vertical da cauda horizontal é obtida com um modelo completo de
dindmica dos fluidos computacional. A consideracdo mais importante para a posicao vertical
da cauda é a prevenir o estol profundo. O estol profundo ocorre quando a empenagem esta na
regido de esteira da asa durante o estol da asa. Nessa situacdo o profundor torna-se inatil. A

Figura 47 mostra a aeronave com a asa em estol e 3 possiveis localizacdes da cauda horizontal.

Figura 47 - Aeronave com 3 possiveis posi¢des da cauda horizontal: (a) Fora da regido de
esteira e do downwash da asa; (b) Dentro da regido de esteira, mas fora do downwash; (c)

Fora da regido de esteira, mas afetada pelo downwash

(b) (a)

Regido de esteira

-
-

Linha de centro da
(c) fuselagem

Fonte: (SADRAEY, 2013)

Pelo critério de prevencdo de estol profundo, a posicao (a) é a mais segura. Na regido

(c) o estol profundo ndo ocorre, mas a cauda é pouco eficiente. A regido (b) ndo é segura,



93

portanto, ndo recomendada para a posi¢do da cauda vertical. Para primeira aproximacgédo da

posicao vertical da cauda pode-se utilizar as seguintes equagdes:

hHT > lHT . tan(asta” - iW + 3) Eq 3.76

hHT < lHT ' tan(asta” - iW - 3) Eq 377

Onde, ag.q; € iy, representam o angulo de estol da asa e o angulo de incidéncia da asa,

respectivamente. Ambos devem estar em graus para utilizar as equacdes 3.76 e 3.77.

3.5.2.9 Outros parametros da cauda horizontal

Outros paramétros da cauda horizontal tais como: envergadura (byr), corda na raiz

(Cyr,), corda na ponta (Cyr,) € coda média (Cyr); sdo determinados resolvendo

simultaneamente as 4 equagdes abaixo:

b b
ARyp = =% =21 Eq3.78
Cur  Shr
C
Aur = C”Tt Eq3.79
HTy
2 14 Ayr + Ay’
Cur = 3’ Cur,. - ( 1+ A,r Eq 3.80
Eq 3.81

Sur = byt - C_‘HT
3.5.2.10 Checagem final da cauda horizontal

Quando todos os parametros da cauda foram determinados deve-se verificar se ela
cumpre os dois requisitos de projeto: trimagem longitudinal da aeronave e estabilidade
longitudinal estatica e dindAmica. Em caso negativo, deve-se alterar 0os parametros que estdo

influenciando esse resultado até que os requisitos sejam atingidos.
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3.5.3 Cauda vertical

A cauda vertical (VT) deve ser projetada para garantir a estabilidade direcional e para
controle e trimagem direcional.

As derivadas de estabilidade direcional sdo influenciadas principalmente por dois
parametros: area da cauda vertical (Sy ) e o bragco de momento da cauda vertical (I,1). Se Sy
e l,r forem suficientemente grandes os requisitos de estabilidade direcional podem ser
facilmente alcancados.

Se a aeronave for simétrica em relacdo ao plano xz entdo a trimagem direcional é
mantida naturalmente. No entanto, a falha de um motor em uma aeronave com dois ou mais
motores, afeta a trimagem lateral, e a nica maneira de equilibrar é gerar um momento contrario
com a cauda vertical. Além disso, em aeronaves com um motor a hélice, a trimagem ¢ afetada
pela rotacdo da hélice logo a cauda vertical deve ser capaz de manter o equilibrio direcional.

Alguns parametros da cauda vertical tais como: braco de momento (l,r), corda na

ponta (Cyr,), cordanaraiz (Cyr,), corda média (Cyr), enflechamento (A7), centro aerodindmico

(acyr) e envergadura (by1); sdo apresentados na Figura 48.

Figura 48 - Alguns parametros da cauda vertical
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De maneira similiar a cauda horizontal, define-se um pardmetro que relaciona a
geometria da asa com a geometria da cauda vertical, chamado de coeficiente de volume de

cauda vertical, representado por V. E calculado através da equagao:
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_ 1S
Vyp =21 Eq 3.82

Onde, [, representa a distancia entre o centro aerodinamico da asa/fuselagem e o
centro aerodinamico da cauda vertical, Sy, a area da cauda vertical, b a envergadura da asae S
representa a area da asa. O centro aerodindmico da cauda vertical (acyr) esta localizado a 25%
da corda média da empena vertical. Os valores tipicos desse coeficiente para algumas categorias

de aeronaves, sdo mostrados na Tabela 16.

Tabela 16 - Valores tipicos para V1

Categoria da Aeronave Vvr
Caca 0.07
Agricola 0.04
Aviacdo geral 1 motor & hélice 0.04
Aviacdo geral 2 motores & hélice 0.07
Jato de transporte 0.09

Fonte: (SADRAEY, 2013)

3.5.3.1 Area da geometria da cauda vertical

A érea da cauda vertical deve ser suficientemente grande para cumprir os requisitos de
estabilidade latero-direcional, controle e trimagem. Aumentar a area torna a aeronave mais
estavel latero-direcionalmente. Além disso, também aumenta o controle lateral. No entanto,
guando a area é muito grande, a aeronave € muito estavel latero-direcionalmente, mas os
requisitos de controle direcional ndo sdo satisfeitos. Se a area for muito pequena ndo sera
possivel cumprir os requisitos de estabilidade, logo, deve-se encontrar um valor médio.

Isolando a area da cauda vertical (S, ;) na equacdo 3.82 tem-se:

b-S-V,
SVTzl—VT Eq 3.83
|4

O valor inicial da area pode ser obtido assumindo que [, = [, ou seja, a cauda
horizontal e a cauda vertical estdo igualmente distanciadas da asa. O valor final da area sera

ajustado no momento de analise da estabilidade latero-direcional, controle e trimagem lateral.
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3.5.3.2 Selecdo do aerofdlio da cauda vertical

Geralmente as aeronaves sdo simétricas em relacdo ao plano xz, para garantir isso, o
aerofélio da cauda vertical também deve ser simétrico. Na aviacdo geral muitas aeronaves
utilizam os perfis NACA 0009 e NACA 0012 para a cauda vertical.

Outro requisito importante a ser analisado para a escolha do perfil do aerof6lio é que
a cauda vertical deve estar livre dos efeitos de compressibilidade, para isso o nimero de Mach
na cauda deve ser menor que o nimero de Mach na asa. Logo, o perfil do aerofélio na cauda
deve ser mais fino que o perfil da asa.

A terceira caracteristica desejada é que o perfil possua uma grande inclinagdo na curva

de sustentagdo (C; , ), Uma vez que a derivada de estabilidade direcional, Cnﬁ, é funcdo direta

de CLo vr

3.5.3.3 Incidéncia da cauda vertical

Como, geralmente, as aeronaves sdao simétricas em relagdo ao plano xz a cauda nédo
precisa gerar sustentacdo para manter a trimagem em condi¢des normais de voo, entdo a
incidéncia da cauda vertical (iy;) deve ser zero. No entanto, em aeronaves com um motor a
hélice, a trimagem é afetada pela rotacdo da hélice, logo a cauda vertical deve ser capaz de gerar
a sustentacdo necessaria para equilibrar a aeronave. Geralmente, em aeronaves com um motor

a hélice utiliza-se incidéncia de 1 a 2 graus para a cauda vertical.
3.5.3.4 Razdo de afilamento da cauda vertical

Os principais objetivos do afilamento séo: reduzir a tensdo de flexdo na raiz da cauda
vertical e permitir enflechamento na empena vertical. No entanto, o afilamento na cauda vertical
aumenta a complexidade da manufatura. Conforme o afilamento da cauda vertical aumenta, o
braco de momento de guinada diminui, consequentemente, diminuindo o controle direcional.
O afilamento na cauda vertical (1) é definido como a razdo entre a corda na ponta da cauda

(Cyr,) € a corda na raiz da cauda (Cyr,):

Ayr = Eq 3.84

Cyr,
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Aumentar o afilamento na cauda vertical reduz a estabilidade lateral da aeronave. Com

base nisso, o valor inicial do afilamento deve ser estimado, e posteriormente verificado.
3.5.3.5 Diedro da cauda vertical

Como, geralmente, as aeronaves sao simétricas em relagdo ao plano xz, entdo a cauda
vertical convencional ndo possui angulo de diedro (I',1). Se for cauda dupla o diedro contribui
positivamente para o controle lateral, no entanto a eficiéncia aerodindmica da cauda vertical
diminui.

3.5.3.6 Enflechamento da cauda vertical

Conforme o enflechamento da cauda vertical (A,;) aumenta, o braco de momento de
guinada também aumenta, melhorando o controle direcional da aeronave. Se a empena
horizontal for na configuracdo cauda-T entdo, 0 aumento do enflechamento da cauda vertical
melhora o controle e estabilidade longitudinal da aeronave. O valor inicial do enflechamento
da cauda vertical ¢ adotado um valor similar ao enflechamento da asa. O valor final é

determinado ap6s avaliacdo da estabilidade completa da aeronave.
3.5.3.7 Razao de aspecto da cauda vertical

A razdo de aspecto da cauda vertical (ARy,;) é definida como a razdo entre a

envergadura da cauda vertical (byr) e sua corda média (Cyr):

b
AR,y = % Eq 3.85

VT

Algumas influéncias da razdo de aspecto da cauda vertical na aeronave sao:
e Razdo de aspecto elevada diminui o controle lateral da aeronave;
e Razdo de aspecto elevada aumenta o controle direcional da aeronave

e Conforme a razdo de aspecto € aumentada a estabilidade lateral € melhorada;
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O valor incial para razdo de aspecto da cauda vertical pode ser escolhido entre 1 e 2.
O valor final sera determinado através da analise da estabilidade.

3.5.3.8 Outros parametros da cauda vertical

Outros paramétros da cauda vertical tais como: envergadura (byr), cordanaraiz (Cyr, ),
corda na ponta (Cyr,) e coda média (Cyr); sdo determinados resolvendo simultaneamente as 4

equac0es abaixo:

b b
AR, ==L =" Eq 3.86
Cvr  Svr
C
Ayp = & Eq 3.87
Cyr,
_ 2 1+ Ayp + Ay’
Cor = =+ Cyp__ - Eq 3.88
vr =37 bvry ( 1+ Apr q
SVT == bVT : C_VT Eq 389

3.6 Fuselagem

Para a maioria das aeronaves a funcao principal da fuselagem é acomodar a carga paga.
A carga paga inclui: passageiros, bagagens e cargas. Portanto, a fuselagem é um compartimento
contendo a carga paga que deve ser transportada por uma distancia em determinada velocidade.

Outras funcdes da fuselagem sdo mostradas na Tabela 17.



Tabela 17 - Funcdes da fuselagem

Funcdo Principal

Acomodar a carga paga

Funcdo secundéria

Acomodar a tripulagdo
Providenciar espacgo para o trem de
pouso(se retraido para dentro da
fuselagem)
Providenciar espago para 0 motor (se
dentro da fuselagem)
Providenciar espago para os tanques de
combustivel (se dentro da fuselagem)
Providenciar espaco para
sistemas(hidraulico, elétrico, etc)
Manter a integridade da estrutura da
aeronave

Caracteristicas desejadas

Gerar 0 menor arrasto
Contribuir positivamente para a geracao
de sustentacao
Baixo peso
Providenciar conforto para tripulacdo e
passageiros
Efeciéncia em carregamento e
descarregamento
Simetria

Fonte: (SADRAEY, 2013)
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Os principais parametros a serem determinados no projeto da fuselagem sdo:

comprimento (I¢,s) € didmetro maximo (dgys).

O comprimento da fuselagem é a soma do comprimento da parte da cabine do piloto

(lfusp”), comprimento da cabine de passageiros (lfuspass) e compriemento da secdo traseira da

aeronave.

As recomendac0es de distancia entre os assentos (l,), largura (q.) e altura do corredor,

largura do assento (q,), € outros parametros encontram-se na Tabela 18.



Tabela 18 - Recomendacdes de distancias para a cabine de passageiros

Primeira Classe | Classe Aeronaves
Econdmica pequenas

Distancia entre os | 38-40 34-36 30-32
assentos (in)
Largura do assento | 20-28 17-22 16-18
(in)
Altura de espaco >65 >65 -
livre (in)
Largura do 20-28 18-20 >12
corredor (in)
Altura do corredor | >76 >76 >60
(in)
Passageiros por 10-20 40-60 40-60
lavatorio(407x40”)

Fonte: (RAYMER, 1992)

Esses parametros séo ilustrados na Figura 49.

Figura 49 - Parametros da cabine de passageiro
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Fonte: (RAYMER, 1992)
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Apbs determinado o nimero de linhas(n;inqes) € colunas(n ounas) de assentos por

seguintes equacdes:

3
[ = ny -1
fuspass linhas ‘a
i=1

classe, encontra-se 0 comprimento (lfuspass) e a largura (qsy) da cabine de passageiros pelas

Eq 3.90
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Qfus = Ncotunas * 9a T Ncorredores * qc Eq 3.91

Os limites do somatdrio representam o ndmero de classes selecionadas (primeira,
executiva, econdmica)
Além dos assentos, a cabine de passageiros pode conter banheiros e cozinha, nesse

caso as variaveis lfuspasse qrusdevem ser atualizadas. Geralmente, os compartimentos de carga

estéo localizados na parte de baixo da fuselagem, logo, a altura da fuselagem deve garantir que
haja espaco suficiente para 0 armazenamento dos compartimentos. O volume total de bagagens

dos passageiros (ng) € encontrado multiplicando-se o nimero de passageiros (n,,ss) pelo

volume de bagagem individual (V5 pass):

I7'bagagem = Npass ngpass Eq 392

Pode-se assumir que o volume de bagagem de cada passageiro (V4 pass) é de 0.146m?.

3.7 Trem de pouso

O trem de pouso € projetado para suportar a carga estatica e dinamica da aeronave,
durante pouso e decolagem. Além disso o trem de pouso deve garantir os requisitos de altura,
de acordo com a norma que esta sendo seguinda. As configuragdes mais comuns de trem de

pouso sdo mostradas na Figura 50.
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Figura 50 - Configuracgdes de trem de pouso: (a) principal unico; (b) quadriciclo; (c) triciclo;

(d) multi-bogey
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Fonte: (SADRAEY, 2013)

Cada configuracdo possui vantagens e desvantagens especificas, uma breve

compara¢do € mostrada na Tabela 19.

Tabela 19 - Comparacéo entre as configuragcdes de trem de pouso

% 10: melhor | Principal | Triciclo | Quadriciclo | Multi-

s 1. pior anico bogey
Custo 9 4 2 1
Peso 3 7 9 10
Manufatura 3 7 9 1
Decolagem/Aterrissagem 3 10 5 8
Estabilidade em solo 1 9 10 8
Estabilidade em taxiamento 2 8 10 9

Fonte: (SADRAEY, 2013)

A distancia entre os trens principais (t) deve ser grande o suficiente para evitar o
capotamento da aeronave. Por isso define-se que &, > 25°, onde ®,. é o angulo de

capotamento, mostrado na Figura 51.
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Figura 51 - Angulo de capotamento
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3.7.1 Carga no trem de pouso

Na configuragdo de triciclo o peso da aeronave é suportado por 3 apoios (1 trem no
nariz e dois trens principais). Devido aos requisitos de manobrabilidade em solo, geralmente, o
trem no nariz deve suportar enter 5 e 20% da carga total. Portanto, os trens principais suportam
entre 80 e 95% da carga da aeronave. O cg move-se no eixo-x entre 0s dois extremos: posi¢cdo

de cg a frente (Xcgfor) e posicao de cg atas (Xcgaft)' As principais distancias relacionadas com

o trem de pouso sdo mostradas na Figura 52 .

Figura 52 - Distancias relacionadas com o trem de pouso
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Fonte: (SADRAEY, 2013)
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Onde B eB sdo as distancias da variagdo do cg em relagédo ao trem de pouso

Mmin

sdo as distancias da variacdo do cg em relacdo ao trem de pouso do

Mmax
principal; B, .. By ..
nariz e B representa a distancia entre os trens de pouso.

O trem de pouso deve suportar a carga quando o cg varia de posicao, e também quando
a aeronave estd submetida a cargas dindmicas (decolagem e aterrissagem). A carga estatica
maxima e minima para o trem de pouso no nariz (F,) e para o trem principal (F,,) esta

relacionada com a distancia entre os trens (B) de acordo com as equacdes:

Bnmax

meax = T " W Eq 3.93
Bmmax

anax —_ T " W Eq 3.94
B, .

Brimin = — g W Eq 3.95

g = By Eq3.96

Mmin = B .

Durante a aterrissagem o trem de pouso no nariz deve suportar uma carga dinamica

enquanto a aeronave freia. A carga dindmica para esse caso é calculada pela seguinte equacao:

w - IaLl 'Hcg
Fndyn = g—B Eq 3.97

Onde, a,, ¢ a desaceleracdo de frenagem e H,, a distancia entre o solo e o cg. Portanto

a carga total no trem de pouso do nariz é:

+ K

F, = K N dyn

Nmax

Eq 3.98

De maneira similar, durante a decolagem o trem principal deve suportar uma

acelaracdo (a;). A carga dindmica para esse caso € calculada pela seguinte equacéo:

W " aT " Hcg
Fmdyn = g—B Eq 3.99
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Portanto a carga total no trem de pouso principal é:

Fn = Frpax + Frayn Eq 3.100

3.8 Revisdo de Estabilidade

Estabilidade é definida como a tendéncia da aeronave se opor a uma perturbagéo
ocorrida (rajada de vento, por exemplo) e retornar a sua condicao inicial. E dividida em dois
ramos: estabilidade estatica e estabilidade dinamica.

A estabilidade estatica é definida como a tendéncia inicial de uma aeronave, sem
auxilio do piloto, desenvolver forgas e/ou momentos que se opdem a uma perturbagéo
instantanea a partir de uma condicdo de voo estavel.

A estabilidade dindmica é definida como a tendéncia de uma aeronave, sem auxilio do
piloto, retornar a condicdo de voo estavel. A estabilidade dindmica refere-se a toda a historia
do movimento, em particular a taxa em que o movimento diminui. Como regra geral, uma
aeronave deve ter alguma quantidade de estabilidade dindmica, mesmo que certas deficiéncias
leves possam ser toleradas em certas condi¢des. Quando uma aeronave é dinamicamente
estavel, ela consequentemente também € estaticamente estavel. No entanto, a reciproca néo €
verdadeira.

O movimento de um avido (voo) possui 6 graus de liberdade, devido a dois tipos de
movimento (um linear e um rotacional) sobre cada eixo (x,y € z). Portanto, a estabilidade ¢é
referente a esses trés eixos:

e Estabilidade longitudinal;
e Estabilidade lateral,

e Estabilidade direcional;

A estabilidade lateral é definida como a estabilidade de qualquer movimento rotacional
sobre o eixo x (movimento de rolagem) e qualquer movimento linear correspondente no plano
yzZ.

A estabilidade longitudinal é definida como a estabilidade de qualquer movimento
rotacional sobre o eixo y (movimento de arfagem) e qualquer movimento linear correspondente

no plano xz.
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A estabilidade direcional é definida como a estabilidade de qualquer movimento
rotacional sobre o eixo z (movimento de guinada) e qualquer movimento linear correspondente
no plano xy.

A Figura 53 ilustra o sistema de coordenadas da aeronave, assim como 0s movimentos
de rotacdo sobre cada eixo. A convencdo define que movimentos no sentido horério, a partir da

visdo do piloto, sdo rota¢des positivas.

Figura 53 - Sistema de coordenadas e movimentos de rotacdo
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Fonte: (SADRAEY, 2013)

Para estabilidade longitudinal apenas forcas verticais sdo consideradas. A asa da
aeronave cria for¢a de sustentacéo, localizada no centro aerodinamico da asa (AC,,). Essa forca
gera momento positivo (“pitch up”) em relacdo ao centro de gravidade (CG), o qual localiza-
se, geralmente, atrés do centro aerodindmico da asa. Esse momento deve ser compensado por
outra forca positiva, atras do CG. O estabilizador horizontal € uma pequena asa que gera a forca
de sustentagdo atrds do CG para equilibrar o momento da asa. O esquema de forgas € ilustrado

na Figura 54.
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Figura 54 - Forgas longitudinais atuando no centro de gravidade
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As forcas de sustentacdo podem ser somadas em torno de um ponto onde 0 momento

é igual a zero. Isso é conhecido como o ponto neutro (NP). O equilibrio se d& quando o ponto

neutro coincide com o centro de gravidade. No entanto, isso pressupde que a aeronave ndo esta

com angulo de atague. Se a aeronave estiver com angulo de ataque (a) isso alteraria as

caracteristicas de sustentacio da asa e da cauda, deslocando o ponto neutro. A medida que o

ponto neutro muda, 0 momento sobre o0 CG também muda. A mudanca de momento sobre o

CG é referida como Cy, , (Coeficiente de momento devido a uma mudanga no angulo de ataque).

Duas curvas Cy,, sdo plotadas na Figura 55, uma para aeronave estavel e outra para agronave

instavel.
Figura 55 - Curvas C,, para aeronave estavel e instavel
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Fonte: (STRUETT, 2012)
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O ponto “B” ¢ a posi¢do de equilibrio onde 0 momento que atua sobre o0 GC é zero. Se
uma aeronave aumentasse repentinamente seu angulo de ataque (mudanca de B para C), um
avido estavel retornaria a condicdo de equilibrio, criando momento negativo de arfagem
negativo, retornando o nariz para baixo. Isso s6 pode ser feito se houver um momento de
arfagem negativo a medida que o angulo de ataque é aumentado. Este € o caso da linha verde
(aeronave estavel). Uma aeronave instavel continuaria a aumentar o angulo de ataque devido
ao momento de arfagem positivo (linha vermelha). Da mesma forma, se a aeronave diminuisse
repentinamente seu angulo de ataque (mudanca de B para A), a aeronave estavel tera um
momento que ird restaura-la de volta ao equilibrio enquanto a aeronave instavel terd um
momento de arfagem negativo aumentando ainda mais a angulo de ataque negativo. Para uma
aeronave possuir estabilidade estatica longitudinal sua derivada, C,, ., deve ser negativa.

Para o caso direcional e lateral, apenas as forcas no sentido lateral (direita e esquerda)
sdo consideradas e o equilibrio refere-se ao equilibrio de guinada. Guinada € quando o nariz da
aeronave esta apontado em uma direcdo diferente da direcdo em que a aeronave estéa realmente
movendo-se. Esse angulo é chamado de angulo de derrapagem ou deslizamento lateral (B). 1sso
pode ser causado por um vento cruzado e pode ser extremamente perigoso durante 0 pouso.
Para compensar a guinada, um momento de guinada (N), é criado a partir da cauda vertical. A
Figura 56 é um exemplo de uma aeronave em uma derrapagem com um momento de guinada

compensatario.

Figura 56 - Aeronave em derrapagem com momento de guinada compensatério

Fonte: (SADRAEY, 2013)
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Ao contrério da estabilidade longitudinal, onde uma aeronave pode estar em equilibrio
em qualquer angulo de ataque, o equilibrio lateral geralmente ndo possui nenhum deslizamento
lateral (8 = 0). O momento de guinada muda a medida que o angulo de derrapagem muda de
forma semelhante ao modo como o momento de arfagem muda com o angulo de ataque. Isto é

conhecido como, CNB (Momento de guinada devido ao deslizamento lateral, £). A cauda
vertical deve ser dimensionada para derivada Cy 8 positiva, de modo que quando a aeronave

seja perturbada a partir de sua posi¢do de equilibrio, ela crie um momento de guinada
restaurador para retornar ao equilibrio. Isso € mostrado na Figura 57.

Para uma aeronave possuir estabilidade estatica direcional sua derivada, Cy g deve ser

positiva.

Figura 57 - Curvas Cy p bara aeronave estavel e instavel

T T T T T F T L T T T

0.8 -

0.6 o

02k -
Aeronave Estavel

=—Aeronave Instavel

0.2

T
1

T
1

0.4

0.6

T
1

T
1

0.8

Fonte: (STRUETT, 2012)

A estabilidade lateral é semelhante a direcional. Se as asas sdo perturbadas a partir do
voo nivelado, elas devem retornar ao voo nivelado com um momento de rolagem restaurador,

L. No entanto, 0 momento de rolagem muda com angulo de deslizamento lateral, B, essa
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mudanca é conhecida como C;, 8 (efeito diedro). Para uma aeronave possuir estabilidade estética
lateral sua derivada, C;, B deve ser negativa.

Os requisitos, aqui apresentados, para a estabilidade dindmica sdo baseados nas
qualidades de voo, definidos pela norma americana MIL-F-8785C, a qual é dividida em classes
de aeronaves, fases de voo e niveis de aceitabilidade, esses parametros sdo definidos na Tabela
20,Tabela 21 e Tabela 22 respectivamente.

Tabela 20 - Classes de aeronave para norma MIL-F-8785C

Classe de aeronave Caracteristicas da aeronave

I Peguena, aeronave leve (peso maximo de
decolagem menor que 6000kg) com baixa
manobrabilidade

] Aeronave de peso médio (peso maximo de
decolagem entre 6000 e 30000kg) com
manobrabilidade baixa/média

i Grande, aeronave de pesada (peso
méaximo de decolagem maior que
30000kg) com manobrabilidade
baixa/média

v Aeronave de alta manobrabilidade, sem
peso limite (acrobatico, caca)

Fonte: (MIL-F-8785C)

Tabela 21 - Categorias das fases de voo para norma MIL-F-8785C

Categoria Caracteristicas
A Combate ar-ar; ataque terrestre; disparo
de armas; recuperacao aérea;
reconhecimento; reabastecimento em voo
(receptor de combustivel); voo de
formacéo fechada;
B Subida; cruzeiro; loiter; reabastecimento
em voo (fornecedor de combustivel);
descida; (vi) descida de emergéncia;
desaceleracdo de emergéncia;
C decolagem; aproximacao; pouso

Fonte: (MIL-F-8785C)
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Niveis de aceitacdo

Caracteristicas

1

Qualidades de voo claramente adequadas
para a fase de voo da misséo.

Qualidades de voo adequadas para
realizar a fase de voo da missdo, mas
algum aumento na carga de trabalho do
piloto ou perda de eficicia da missdo, ou
ambos, existe.

Qualidades de voo de modo que a
aeronave possa ser controlada de forma
segura, mas a carga de trabalho do piloto
é excessiva ou a eficacia da misséo é
inadequada, ou ambas. Fase de voo da
categoria A podem ser finalizada com
seguranca, e as fases de voo das categorias
B e C podem ser completadas.

Fonte: (MIL-F-8785C)

A estabilidade dindmica longitudinal possui dois modos: periodo longo (fugbide) e

periodo curto. A norma MIL-F-8785C estabelece critérios, para cada modo, baseados na taxa

de amortecimento de fugoide (¢,,) e periodo curto (¢5,) conforme Tabela 23 e Tabela 24.

Tabela 23 - Requisitos para 0 modo fugdide

Modo Fugoide
Nivel de aceitacdo Requisito
1 Taxa de amortecimento ($,5,) = 0.04
2 Taxa de amortecimento (£,,,) = 0.0
3 Tempo para dobrar a amplitude > 55s

Fonte: (MIL-F-8785C)

Tabela 24 - Requisitos para 0 modo periodo curto

Modo periodo curto
Categoria Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3
A 035<&,<13| 025<§,<2 sp = 0.15
B 03<¢;, <12 02<¢, <2 $sp = 0.15
C 035<&,<13| 025<§,<2 s = 0.15

Fonte: (MIL-F-8785C)
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A estabilidade dindmica latero-direcional possui trés modos: rolagem, espiral e
rolagem holandesa. Para 0 modo rolagem, a norma MIL-F-8785C estabelece critérios,
embasada na constante de tempo méaxima de rolagem (Ty). As qualidades de voo para esse

modo séo apresentadas na Tabela 25.

Tabela 25 - Requisitos para 0 modo rolagem

Fase do voo Categoria da Aeronave Tr (s)
Nivel 1 | Nivel 2 | Nivel 3
A I, 1V 1.0 14 10
1, 1l 14 3.0 10
B All 14 3.0 10
C I, IV 1.0 1.4 10
i, 1l 14 3.0 10

Fonte: (MIL-F-8785C)
Para o modo espiral, a norma MIL-F-8785C estabelece critérios, embasada no tempo
minimo para duplicar a amplitude. As qualidades de voo para esse modo sdo apresentadas na

Tabela 26.

Tabela 26 - Requisitos para 0 modo espiral

Classe da Fase do | Tempo minimo para duplicar a amplitude (s)
Aeronave VOO Nivel 1 Nivel 2 | Nivel 3
lelV A 12 8 4
BeC |20 8 4
lelll A, BeC | 20 8 4

Fonte: Fonte: (MIL-F-8785C)

Para o0 modo rolagem holandesa, a norma MIL-F-8785C estabelece critérios, embasada
na taxa de amortecimento (¢4,-) e frequéncia natural de oscilagdo (wg,-). As qualidades de voo

para esse modo sdo apresentadas na Tabela 27.



Tabela 27 - Requisitos para 0 modo rolagem holandesa

Nivel Fase do | Classe da | Minimo | Minimo Minimo
VOO Aeronave | &;, arway (rad/s) | wgy (rad/s)
1 A 1,1V 0.19 0.35 1
I, 0.19 0.35 0.4
1 B All 0.08 0.15 0.4
1 C ILIlelV 0.08 0.15 1.0
Il 0.08 0.15 0.4
2 Todas | Todas 0.02 0.05 0.4
3 Todas | Todas 0.02 Sem limite 0.4

Fonte: (MIL-F-8785C)
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4 METODOLOGIA PROPOSTA

Com base nas metodologias de varios autores tais como Roskam, Raymer, Barros,
entre outros, o autor desenvolve sua propria metodologia, apresentada na Figura 58. Como
caracteristica, apresenta uma ordem a ser seguida, para a obtencdo dos principais componentes
da aeronave. Além disso, considera que as estabilidades estatica e dindmica devem ser
analisadas na etapa de projeto conceitual, ao contrario dos dois Ultimos autores que propde a
analise de estabilidade e controle somente em fases posteriores do projeto. A principal
justificativa para analise de estabilidade durante a fase inicial do projeto, é devido a
inconveniéncia de alterar a geometria da aeronave em fases posteriores do projeto.

A estabilidade e controle sdo 0s requisitos mais criticos para a seguranca do voo. A
provisdo de caracteristicas satisfatorias de estabilidade e controle comprometem, em certa
medida, o desempenho do voo, logo, é essencial integrar a solucdo ideal de desempenho,
estabilidade e controle na fase de concepcdo inicial da aeronave, ou seja, no projeto conceitual.
A estabilidade é afetada pelas configuracbes geométricas da aeronave, ou seja, cada
acoplamento asa/fuselagem/empenagem, fornece respostas diferentes a estabilidade. A
estabilidade da configuragdo em cauda convencional é diferente da estabilidade em
configuracdo cauda-T, que por sua vez, também difere de uma aeronave com configuracao de
asa voadora. Durante o projeto conceitual varias configurac@es sdo testadas, afim de encontrar
aquela que melhor atenda aos requisitos do projeto, por isso nessa etapa também deve-se aferir
a estabilidade, para encontrar a melhor configuracdo que atenda aos requisitos de projeto e
também aos critérios de estabilidade.

Dependendo da configuracdo da aeronave, algumas correcfes, em etapas posteriores,
ainda podem ser feitas sem afetar o projeto inteiro. No entanto, a configuracdo de asa voadora,
a qual integra a superficie de sustentacdo primaria, o fornecimento de volume (a fuselagem,
para aeronaves comuns) e as superficies de controle em um Unico componente, a asa. Com a
asa servindo as trés funcdes, qualquer alteragdo posterior no processo do projeto para fins de
estabilidade e controle pode afetar adversamente a eficiéncia aerodindmica da asa ou reduzir a
capacidade de carga interna.

Além disso, com as constantes melhorias na tecnologia de sistemas de controle de voo,
as aeronaves podem obter melhorias de desempenho significativas. Isso envolve o
rebalancemanto da aeronave para reduzir sua estabilidade estatica, reduzir o arrasto de
trimagem, enquanto depende de um sistema de controle de voo para fornecer qualidades

adequadas de voo e manuseio. Com isso pode obter-se a reducao do tamanho geral da aeronave,
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consequentemente, consumo de combustivel reduzido e desempenho de alcance melhorado.
Claramente, o projeto conceitual de aeronaves que utilizam esses sistemas exige uma logica
avancada de analise de estabilidade e controle para ser executada durante a fase inicial do
projeto para quantificar solucBes de estabilidade e controle 6timas de desempenho
(COLEMAN, 2007).

Apesar de ser uma andlise somente aproximada, uma vez que ndo considera efeitos
aeroelasticos, conhecer a resposta em frequéncia da aeronave na fase inicial do projeto
conceitual € importante, pois viabiliza um projeto mais simples, maduro e robusto, tanto do
ponto de vista aerodindmico quanto dos sistemas de controle. A analise de estabilidade nessa
etapa, examina qualitativamente e fornece um entendimento de como 0s arranjos geométricos

influenciam a estabilidade da aeronave.
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4.1 EXPLICANDO A METODOLOGIA

Todo projeto tem uma finalidade e seu inicio pode ser devido de uma nova ideia,
necessidade do mercado, pedido de um cliente, entre outros. Por isso a defini¢do dos requisitos
é a primeira etapa do projeto conceitual. Nela, a finalidade da aeronave € determinada, ou seja,
a quem e como essa aeronave atende. Com a finalidade determinada, define-se a missdes as
quais a aeronave, sob determinado nivel de desempenho, deve cumprir. Além disso outros
requisitos especificos do projeto, caso existam, sdo definidos nessa etapa.

Na primeira iteragdo do projeto conceitual muitos parametros devem ser estimados.
Por isso, apds a definicdo dos requisitos, é necessario utilizar algum método para comparar
aeronaves com missdes semelhantes. O ideal é comparar com maior nimero de aeronaves
possiveis, para que se possa extrair uma média dos parametros. Essa média orienta o projetista
ao longo do projeto, e é utilizada para estimar, inicialmente, os pardmetros necessarios. Além
disso, a média pode servir de referéncia para comparacdo com aeronaves concorrentes. Os
principais métodos comparativos sdo: tabelas, graficos e vistas da aeronave. O uso de valores
médios ndo garante a exceléncia do produto final, no entanto, o exame aprofundado das
aeronaves ja existentes, € fundamental para um novo projeto.

O peso influencia diretamente outros parametros da aeronave, como area da asa e
poténcia requerida. Quanto maior o peso, maior a sustentacéo que a asa deve gerar, logo, maior
deve ser a asa, influenciando a estrutura e no custo. Quanto maior 0 peso, maior é a poténcia
necessaria, consequentemente, maior o custo operacional da aeronave. Devido a essa relacao
direta com os outros componentes, 0 peso é o primeiro parametro a ser estimado.

A érea da asa e a poténcia necessdria sdo 0s proximos parametros a serem
determinados, isso é feito encontrando o melhor valor para carga alar e tracdo/peso. Como o
peso foi estimado previamente, encontra-se a poténcia necessaria, através da tracdo/peso. Com
iss0, é possivel verificar a existéncia de um motor de prateleira que possua tal capacidade. Além
disso, com o0 peso estimado encontra-se a area da asa, através da carga alar.

O passo apds encontrar a area da asa, € modela-la. Nessa etapa sdo definidos todos os
parametros da asa, tais como: numero de asas, enflechamento, diedro, aerofélio, razdo de
aspecto, afilamento, posicdo vertical, envergadura, entre outros. Uma analise aerodindmica
sucinta pode ser realizada nessa etapa, para verificar, por exemplo, como 0s parametros citados

acima influenciam a distribuicdo de sustentacdo. Nesse sentido, uma boa alternativa é comecar
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amodelar a aeronave através de softwares de projeto conceitual disponiveis, pois eles permitem
a obtencéo, dentre outros, dos dados aerodindmicos ao longo do projeto, a medida em que a
aeronave vai tomando forma. Os softwares gratuitos bastante utilizados para a modelagem da
aeronave sdo: AVL, XFLR5 e OpenVSP.

Quando a modelagem da asa for concluida, inicia-se o projeto da empenagem, nessa
etapa sdo definidos todos os pardmetros das caudas vertical e horizontal, tais como:
enflechamento, diedro, aerofolio, razdo de aspecto, afilamento, posicéo vertical e horizontal,
envergadura, entre outros. E contundente continuar modelando a aeronave no software
escolhido, para verificar a contribuicdo da empenagem na sustentagdo e arrasto, ou até mesmo
para fazer uma analise de estabilidade prévia para investigar como a estabilidade ¢ afetada pelas
caracteristicas das empenas. O trabalho (STRUETT, 2012) apresenta a modelagem das
empenas atraves de margem estatica e ndo através dos coeficientes de volume de cauda.

Ap0s o projeto das empenas, deve-se iniciar o projeto fuselagem. A fuselagem deve
ter comprimento e largura suficientes para acomodar toda a carga Util e todos os sistemas da
aeronave. Além disso, deve ser projetada para gerar pouco arrasto.

Posteriormente a fuselagem, deve-se projetar o trem de pouso. Nessa etapa seleciona-
se sua configuracdo, e a carga que devera suportar para que se possa estimar seu tamanho e
garantir que haja espaco na asa ou fuselagem, caso ele seja retratil. O real projeto do trem de
pouso é realizado em etapas posteriores a conceitual.

Com os quatro principais parametros determinados é possivel refazer a estimativa de
peso através das equacOes estatisticas de peso para cada componente. Com 0 peso de cada
componente faz-se novamente o calculo do centro de gravidade. Estabelece-se uma tolerancia
admissivel entre 0 peso e posicdo do cg atuais e 0 peso e posicdo do cg antigas. Se essa
tolerancia nao for cumprida, deve-se retornar a etapa de tracdo/peso e carga alar e, entdo, refazer
0 projeto de todos 0s componentes baseando-se nesse Novo peso.

Quando a tolerancia do peso e cg for alcangada deve-se fazer uma analise aerodinamica
completa da aeronave, para verificar se ela cumpre as condi¢des aerodindmicas estabelecidas
anteriormente, ou seja, se gera a sustentacao e arrasto esperados. Novamente estabelece-se uma
tolerancia para avaliar esse cumprimento. Caso ndo seja atingida, deve-se retornar a etapa de
modelagem da asa. E conveniente utilizar algum dos softwares citados para realizar a analise
aerodindmica da aeronave completa.

Com a tolerancia aerodinamica cumprida, deve-se fazer uma andlise da estabilidade
estatica e dinamica. As empenas sao projetadas para garantir estabilidade da aeronave, logo,

uma analise de estabilidade completa deve ser realizada para constatar se as empenas foram
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projetadas corretamente, ou seja, elas asseguram a estabilidade da aeronave. E isso deve ser
feito ainda na etapa de projeto conceitual, uma vez que, em etapas posteriores ndo é esperado
grandes mudancas na geometria da aeronave. Além disso as configuracdes da asa também
influenciam na estabilidade, logo, caso os critérios de estabilidade ndo sejam alcancados deve-
se retornar ao projeto da asa, no entanto, pode-se retornar diretamente ao projeto do componente
que afeta em maior grau 0 modo que ndo cumpre o requisito, para economizar tempo, e, entéo,
refazer a analise de estabilidade.

Quando os requisitos de estabilidade forem cumpridos deve-se fazer uma andlise de
desempenho, ou seja, como a aeronave se comporta nas variadas fases de voo: decolagem,
subida, cruzeiro, curva, descida, aterrissagem, entre outras. Desempenho e carga paga séo 0s
parametros responsaveis pela venda de uma aeronave (GUDMUNDSSON, 2014). Logo, a
previsdo adequada de desempenho é de grande importancia para o projeto, portanto, uma
andlise prévia do desempenho deve ser realizada ainda na etapa conceitual, uma vez que, é
nessa etapa que grandes mudancas podem ser feitas.

Com os requisitos de desempenho satisfeitos avanca-se para Ultima etapa do projeto
conceitual: otimizacdo. De acordo com (ABDALLA, 2009), a otimizacdo dedica-se a
solucionar problemas préaticos e efetivos que visam determinar uma melhor alternativa dentro
de um universo dado (espaco de busca pela solucéo 6tima). Apesar do nivel de detalhes ndo ser
profundo na etapa conceitual, as interagdes entre 0os componentes da aeronave sdo cruciais para
um bom projeto conceitual. O projeto conceitual € um processo complexo que envolve a
solucdo de muitas equacbes que avaliam maultiplas disciplinas como, por exemplo, sistema de
motorizagdo, aerodinadmica, estabilidade e controle, e assim por diante (ABDALLA, 2009). A
Otimizacdo Multidisciplinar de Projetos (MDO) é uma metodologia dirigida as interacdes entre
diversas disciplinas de um sistema, com o objetivo de encontrar sua solucdo 6tima. Para o
projeto conceitual, a MDO deve ater-se as caracteristicas globais do projeto ao invés de
detalhes, citando como exemplo parametros tais como eficiéncia aerodinamica, carga alar,
carga de poténcia ao invés de formas aerodinamicas de fuselagem e superficies ideais ou,
dimensionamento de componentes estruturais como a longarina de uma asa (ABDALLA,
2009). Existem varias técnicas para realizar uma MDO aplicada ao projeto conceitual de
aeronaves, tais como: Entropia Estatistica, Desdobramento da Func¢é@o de Qualidade (QFD),
Algoritmo Genético Multi-Objetivo (MOGA), entre outras.
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Ao final da otimizacdo avanca-se para proxima etapa do projeto, o projeto preliminar.
Nessa etapa os especialistas comecam a trabalhar em suas areas especificas: estrutura, trem de
pouso, sistemas de controle, entre outras. Alguns testes sdo iniciados em &reas como:

aerodinamica, propulséo, estruturas. Além disso, com a configuracdo da aeronave congelada,

faz-se uma estimativa de custo melhorada.
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5 EXEMPLO DE PROJETO CONCEITUAL DE UMA AERONAVE

Com a metodologia proposta na Figura 58 desenvolve-se o projeto conceitual de
aeronave subsoénica desde seu inicio. Foi desenvolvido um cddigo em MATLAB para auxiliar
nos calculos. Esse codigo ¢ mostrado no apéndice A. Devido ao tempo para entregar esse
trabalho, ndo foi possivel contemplar todo o fluxograma. Esse exemplo, no entanto, demonstra

como a geometria influencia a estabilidade.

5.1 DESCRICAO DA MISSAO E REQUISITOS DE PROJETO

Fazendo-se referéncia a secéo 2.1, 2.2 e 3.1 foi determinado que a aeronave deve ser
da categoria jato executivo leve com capacidade para operar em aeroportos brasileiros e
transportar até 6 passageiros e dois pilotos. Deve voar 2800 km de cruzeiro, e na
impossibilidade de pouso, voar mais 300km em cruzeiro até outro aeroporto. As etapas da
missdo sdo: taxiamento, decolagem, subida, cruzeiro, loiter, tentativa de pouso, subida,

cruzeiro, loiter e aterrissagem. A missao descrita € ilustrada na Figura 59.

Figura 59 - Missdo proposta para aeronave

Cruzeiro

Cruzeiro

300km '\ Loiter

Subida

Tentafiva de pouso
Taxiamento Decolagem Aterrisagem
Fonte: Proprio Autor.

Defini¢Ges adotadas:
e Cada passageiro possui massa de 82kg;

e Cada piloto possui massa de 91Kkg;



5.2 METODOS COMPARATIVOS

A bagagem possui 35kg para ambos passageiros e pilotos;

Loiter de 30 minutos;

Altitude de cruzeiro de 35000ft;
Velocidade de cruzeiro de 830km/h ou Mach=0.77;

Primeiro cruzeiro 2800km;

Segundo cruzeiro 300km.
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O método comparativo utilizado foi uma tabela com a disposicdo dos principais

pardmetros para algumas aeronaves da mesma categoria. A comparagdo é mostrada na Tabela

28.

Tabela 28 - Comparacédo dos paramtros de jatos executivos leves

Hawker Learjet Citation | Citation | Phenom | Premier Valor

400 40XR ci1 Ccl4 300 1A Médio
Fabricante Beechcraft | Bombardier | Cessna | Cessna | Embraer | Beechcraft
Capacidade
de 7 7 7 10 6 6 7
passageiros
Alcance (km) | 3135 2895 2871 4010 3650 2648 3201.5
Poténcia por

12900 15560 8740 16110 14950 10230 13082
motor (N)
Velocidade
de Cruzeiro | 820 852 748 835 834 854 824
(km/h)
Comprimento

14.76 16.3 12.98 16.26 15.9 14.02 15
(m)
Envergadura

13.26 14.56 15.19 15.49 16.2 13.56 15
(m)
Peso maximo
de decolagem | 7303 9545 4853 7761 8150 5670 7214
(kg)
Area da asa

22.43 28.95 25 30.66 22.95 26
(m?)

Fonte: (Wikipedia)
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5.3 ESTIMATIVA DE PESO

Aplicando-se as equacOes da secdo 3.2, com as definicdes adotadas anteriormente
encontra-se a massa da aeronave ao final de cada etapa da misséo, esses dados séo apresentados
na Tabela 29. O peso mé&ximo de decolagem encontrando na primeira estimativa foi de
13633Ibf. Apds o calculo detalhado e varias iteracfes o peso encontrado foi de 130501bf.

Tabela 29 - Peso da aeronave ao final de cada etapa da misséo

Etapa Peso (Ibf)
Inicial (Peso maximo de decolagem) 13050
Taxiamento 12789
Subida 1 12405
Cruzeiro 1 10767
Loiter 1 10597
Tentativa de pouso 10565
Subida 2 10248
Cruzeiro 2 10094
Loiter 2 9935
Pouso 9905

Fonte: Préprio Autor.

5.4 TRACAO/PESO E CARGA ALAR

Aplicando-se as equagOes da secdo 3.3, encontra-se o diagrama de restrigdes que
relaciona tracdo peso e carga alar, apresentado na Figura 60. O ponto oOtimo é de
carga alar = 43.98 e tracdo/peso = 0.3628.

Para primeira estimativa, através do ponto 6timo foi encontrado tracdo de 22000N, e
area da asa de 28.8mz2. Ao final do projeto, o ponto 6timo manteve-se e a tracdo encontrada é
21063N e a area da asa 27.5m2 Os valores encontrados sdo condizentes com as demais

aeronaves da categoria, comparando-os pela Tabela 29.



Figura 60 - Diagrama de restri¢cdes

124

0.9 r

Trag@o/Peso

= =] =] = =

B (4] on | =]
T T T T T

=
[~
T

02r

— Vmax
— Decolagem
ROC

Telo

Wstall

Ponto étimo

5.5 GEOMETRIA DE ASA

Carga Alar

Fonte: Proprio Autor.
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Com as consideracdes apresentadas na sec¢do 3.4, desenvolve-se a geometria da asa.

Como a maioria das aeronaves de transporte de passageiro utilizam a configuracdo asa baixa,

essa configuracdo também foi adotada para esse projeto. O coeficiente de sustacdo ideal

encontrado foi de 0.2. Apds algumas comparacdes foi escolhido o perfil NACA 2412. O

software XFLR5 foi utilizado para aferir as qualidades aerodinamicas do perfil. As curvas do

coeficiente de sustentacdo e coeficiente de momento séo mostradas na Figura 61. Essas curvas

sdo referentes a Reynolds = 1000000. O grafico mostra que o coeficiente de sustentagdo ideal

é atingido em 0°, no entanto, apos analise completa da asa verificou-se que esse coeficiente é

satisfeito em aproximadamente 1.5°, portanto, a incidéncia da asa é de 1,5°.
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Figura 61 — Perfil NACA 2412 simulado no software XFLR5. (a) Coeficiente de sustentacao;

(b) Coeficiente de momento
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Fonte: Proprio autor

a envergadura da asa € de

A razdo de aspecto foi definida em 6, com isso,

aproximadamente 13m. O angulo de torcdo é nulo. O diedro é de 5° e o enflechamento de 20°.

A razéo de afilamento € de 0.3, com isso, a corda na raiz é de 3m e a corda na ponta € de

0.9m.
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5.6 EMPENAGEM

Com as consideracdes apresentadas na secdo 3.5, desenvolve-se a geometria das
empenas. Incialmente a configuracédo escolhida foi cauda convencional, no entanto, ao longo
do projeto percebeu-se que, a cauda-T é mais adequada. O perfil de aerofolio € 0 NACA 0009,
para ambas as empenas.

As principais caracteristicas da cauda horizontal séo:

o Area: 95.41ft2;

e Envergadura: 19.5ft;
e Diedro: 5°;

e Afilamento: 0.3;

e Razéo de aspecto: 4;
e Corda média: 4ft;

e Enflechamento: 20°.

As principais caracteristicas da cauda vertical sdo:
e Area; 51.52ft2;
e Envergadura: 10.15ft;
e Afilamento: 0.7;
e Razdo de aspecto: 2;
e Corda média: 5ft;

5.7 FUSELAGEM

Com as consideragfes apresentadas na secdo 3.6, desenvolve-se a fuselagem. A
fuselagem foi definida para transportar a tripulacdo e passageiros em conforto e seguranca, além
disso, para comportar todos os sistemas da aeronave como unidade auxiliar de poténcia (APU),
tanque de combustivel, bagagens, etc; O comprimento da fuselagem é de 50ft. A cabine do
piloto é de 8,2ft. A cabine de passageiros, incluindo o lavatério, é de 30ft.

Dos célculos de peso da aeronave sabe-se que a aeronave carrega 33031b de combustivel.
A aeronave utiliza combustivel de aviacdo JET A-1, cuja densidade é 52.41b/ft3, necessitando,

portanto, 63ft3de reservatorio
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5.8 ANALISE DE ESTABILIDADE

Com as consideracGes apresentadas na secdo 3.8, desenvolve-se a analise de
estabilidade. Para andlise de estabilidade foi utilizado o software AVL. No entanto, esse
software requer como entrada de dados os momentos de inércia e a posi¢do do cg. Para
encontrar esses parametros a aeronave foi modelada no software OpenVSP. Esse software
calcula as propriedades de massa através da divisdo da aeronave em varias secfes. A densidade
do material de cada parametro (asa, fuselagem, empenagem) foi estimada. A massa do motor
foi estimada através do conhecimento da massa de motores de poténcia semelhante. O software

retornou as propriedades conforme Tabela 30:

Tabela 30 — Propriedades de massa do software OpenVSP

Parametro Valor Unidade
Peso 13120 Ibf
Posicdo do cg relativa ao
_ (29.3,0,0.671) ft
nariz da aeronave
Ly 19872 Ibm - ft?
I, 32137 Ibm - ft?
L, 40205 lbm - ft?

Fonte: Proprio Autor.

A configuracédo inicial e final da aeronave € mostrada na Figura 62 e Figura 63,

respectivamente.
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Figura 62 - Configuragdo inicial da aeronave modelada no software VVSP

Fonte: Proprio Autor.

Figura 63 - Configuracao final da aeronave modelada no software VSP

Fonte: Proprio Autor.

Nota-se pela Figura 63 que a area da empena vertical na configuracdo final & maior
que a area na configuracdo inicial. O aumento da area foi necessario pois na configuracao inicial
aaeronave nao era estavel. Essa configuracdo, modelada no software AVL é mostrada na Figura
64.
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Figura 64 - Configuracdo incial modelada no software AVL

Fonte: Proprio autor.

As simulacdes foram feitas para a condicéo de cruzeiro, ou seja, velocidade de 750ft/s
em altitude de aproximadamente 35000ft, sem angulo de ataque e sem angulo de derrapagem.
A 65 mostra os polos de estabilidade para a primeira configuragdo, nota-se que existe um polo
no lado positivo do eixo horizontal, ou seja, a aeronave € instavel para esse modo. Verificou-
se que 0 modo em questdo é o modo de rolagem holandesa. Para corrigir essa instabilidade faz-

se muitos ajustes na geometria, mas principalmente o aumento da area da empena vertical.
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65 - Polos de estabilidade para a primeira configuracao

Fonte: Proprio autor.

A configuracdo final da aeronave modelada no AVL é mostrada na Figura 66. As

condicdes da simulacdo sdo as mesmas adotadas anteriormente.
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Figura 66 - Configuracdo final modelada no software AVL

Fonte: Proprio Autor

A Figura 67 mostra os polos de estabilidade para essa configuracdo. Vé-se que todos
os polos sdo estaveis (lado esquerdo do gréafico), entretanto, deve-se analisar se a aeronave cumpre
os critérios de qualidade de voo. Para isso utiliza-se a norma MIL-F-8785C, sendo a aeronave

projetada da classe 2 e categoria B.
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Figura 67 - Polos de estabilidade para a configuracéo final
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Fonte: Proprio autor.

Calculando-se os critérios de qualidade de voo:

Rolagem:

Polo (-2,0)

Ewn=2rad/s
0.5s

T=
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Constante de tempo méaxima de rolagem nivel 1: 1.4s. Portanto a aeronave consegue nivel
1 de qualidade de voo para rolagem.

e Periodo curto

Polo (-1,0.81)
§=0.78
wn=1.29rad/s

Constante de amortecimento de periodo curto para nivel 1 deve estar entre 0.3 e 2. Portanto

a aeronave consegue nivel 1 de qualidade de voo para periodo curto.

¢ Rolagem holandesa

Polo (-0.4,0.31)
Swn=0.4rad/s
£=0.8

wn=0.5rad/s

O nivel 1 de qualidade de voo para rolagem holandesa exige que a aeronave cumpra 0s
seguintes requisitos:

£>0.08 ¢

wn>0.15rad/s

wn>0.4rad/s

Portanto a aeronave consegue nivel 1 de qualidade de voo para rolagem holandesa.

e Fugdide

Polo (-0.001,0) — Limite de estabilidade.
§=1
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Para nivel 1 ¢ deve ser maior que 0.04. Portanto a aeronave consegue nivel 1 de qualidade

de voo para fugoide.
e Egpiral

Polo (-0.001,0) — Limite de estabilidade.
r1/2=6935

Para nivel 1 Ty, deve ser maior que 12s. Portanto a aeronave consegue nivel 1 de

qualidade de voo para espiral.
5.9 COMENTARIOS GERAIS SOBRE O PROJETO

O projeto aqui apresentado, apesar de muitas iteracfes e refinamentos, ndo € a verséo
final da aeronave. Muitas andlises ainda devem ser refeitas, de maneira mais criteriosa. No
entanto, foi possivel exemplificar, em linhas gerais, como ocorre o processo de projeto
conceitual de aeronaves, pela metodologia do autor. Também mostrou as potencialidades dos
softwares VSP, AVL e XFRL5. Além disso, foi possivel verificar a influéncia da geometria na
estabilidade da aeronave. A Figura 68 ilustra a configuracdo final da aeronave. E as Figura 69a,

b e c ilustram as vistas lateral, superior e frontal, respectivamente.
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Figura 68 - Aeronave renderizada

Fonte: Proprio Autor
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Figura 69 — Vistas da aeronave

Fonte: Proprio Autor
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6 CONCLUSAO E SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

6.1 CONCLUSAO

O presente trabalho apresentou uma metodologia prépria para o projeto conceitual de
aeronaves, os detalhes dessa metodologia foram esclarecidos ao longo da segéo de reviséo. A
metodologia apresentada defende a importancia de realizar a analise de estabilidade na fase de
concepcao inicial da aeronave.

Esse trabalho também possibilitou uma visdo de como a geometria da aeronave
influencia sua estabilidade. Uma vez que em etapas posteriores a conceitual, ndo se espera
grandes mudancas na configuracdo geral da aeronave, fazer uma analise de estabilidade no
inicio do projeto é conveniente. Dependendo da configuracdo da aeronave, algumas corre¢oes,
em etapas posteriores, ainda podem ser feitas sem afetar o projeto inteiro. No entanto, a
configuracdo de asa voadora, por exemplo, qualquer alteracdo posterior no processo do projeto
para fins de estabilidade e controle pode afetar adversamente a eficiéncia aerodinamica da asa
ou reduzir a capacidade de carga interna.

Também foram apresentados alguns softwares de analise de projeto conceitual. Esses
softwares, além de gratuitos, sdo atualizados constantemente. Isso facilita a andlise de
estabilidade no inicio do projeto, além de possibilitar uma investigacdo sobre qual a
configuracdo da aeronave que melhor atende aos requisitos.

O estudo de caso exemplificou, em linhas gerais, como ocorre 0 processo de projeto

conceitual de aeronaves, pela metodologia do autor.

6.2 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Como sugestdes de trabalhos futuros baseados no presente estudo pode-se propor:

e Otimizar o projeto conceitual para estabilidade e desempenho;

e Avaliacdo de impacto financeiro para corregdes de erros, em projetos que a

estabilidade ndo tenha sido considerada na etapa conceitual;
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APENDICE A - CODIGO DESENVOLVIDO EM MATLAB PARA O PROJETO
CONCEITUAL

clear all
ele

Caodigo para projeto conceitual de aeronave

%Esse cédigo foi desenvolvido para o projeto conceitual de um jato
executivo light size

%$Missdo: taxi-takeoff-climb-cruise-loiter-attemp to land-climb-
cruise-loiter-land

%Requisitos: 6 passageiros + 2 pilotos

%$Passageiros: cada um com média de 82kg(FAR 25) mais 35kg de bagagem
$Tripulacdo 1 piloto e 1 copiloto(cada um com 91kg e mais 35kg de
bagagem)

%$Range 2800km + range 300km

$Velocidade de cruzeiro=830km/h

%$Tempo de loiter=30min

%Cruzeiro em 35000ft

Definicdo das variaveis

rangel=2800; %distancia do primeiro cruzeiro
range2=300; %distancia do segundo cruzeiro

C=0.8; %consumo especifico em cruzeiro tabela 4
C loiter=0.7; sconsumo especifico em loiter tabela 4
v=830; %Velocidade de cruzeiro[km/h]

v _ft=v*0.911344; $Velocidade de cruzeiro[ft/s]

rho cruzeiro=7.38e-4; %densidade do ar em 35000ft de acordo com a
tabela U.S standard [slug/ft3]

lift drag max=22; $razdo suestentacdo/arrasto

E=0.5; %/tempo de loiter em horas

rho 0=0.002378; %$densidade a nivel do mar [slug/ft3]

g ft=32.17; $gravidade em ft/s2

Estimativa de peso

%$Definicdes

Num passageiros = 6; numero de passageiros

Num tripulacao = 2; gnumero de pilotos e copilotos
Wpilotos = 91; %massa dos pilotos [kg]
Wbagagem = 35; %massa de cada bagagem [kg]
Wpessoa = 82; %massa de cada passageiro [kg]

%$Peso da tripulacédo
Wcrew=Num tripulacao* (Wbagagem+Wpilotos); %[kg]

%Peso payload
Wpayload=Num passageiros* (Wbagagem+Wpessoa); %[kg]

$Fracdo de combustivel
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taxi=0.98; $taxiamento, tabela 3

climb1=0.97; %$subida, tabela 3
cruisel=exp((—rangel*C)/(v*(O.866*lift_drag_max));%primeiro cruzeiro
loiterl=exp (-E*C loiter/ (lift drag max)); $primeiro loiter
attemp land=0.997; %tentativa de pouso,tabela 3
climb2=climbl; %$subida, tabela 3
cruise2=exp(—range2*c/(v*(O.866*lift_drag_max))); %$segundo cruzeiro
loiter2=exp (-E*C_loiter/ (lift drag max)); $segundo loiter
land=0.997; %pouso, tabela 3

fracao=taxi*climbl*cruisel*loiterl*attemp land*climb2*cruise2*loiter
2*land; %fracdo de combustivel

W fuel W TO=1.05* (1-fracao);%fracdo de combustivel real, seguranca
de 5% para combustivel preso

%$Fracdo de peso vazio
$ W e W TO=(W TO*1.13E-6)+0.48 %equacao 3.2 com as constantes da

tabela 2

o°

Wo = (Wcrew + Wpayload)/ (1l-(fracao fuel)-

(fracao pesovazio))Resolver essa eq. transcedental

Wo=fzero (@ (wo) (1-0.48-W fuel W TO) *wo-1.13E-6*wo”"2- ( (Wcrew +
Wpayload) *2.2),4000) ;%4000 o chute inicial, o fator 2.2 para
transformar kg to 1lb

Carga alar e tracéo peso

$Para velocidade de estol

CL max=2; svalor de CL max
pela tabela 6

V_stall estimado=136; svelocidade de estol
[ft/s]

W S stall=0.5*rho 0*CL max* (V_stall estimado”2); S%curva para estol

$Para velocidade méxima

W S=15:45; $range para plotagem

sigma=rho cruzeiro/rho 0; %relacdo entre as densidades

CD 0=0.018; %coeficiente de arrasto a zero graus
V_max=820; $velocidade méxima [ft/s]

e=0.85; %coeficiente de Oswald

AR=6; %$razdo de aspecto da asa

K=1/ (e*pi*AR) ; %$constante

T W Vmax=(0.5*rho 0*CD 0*(V _max"2)./(W_S))+
((2*K/(rho_cruzeiro*sigma*V_max“2)).*W_S); %curva para velocidade
maxima

%$Para disténcia de decolagem

TOP=220; %pardmetro de decolagem
CL TO=0.8*CL max; %$coeficiente de sustentacéo

na decolagem
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T_W_decolagem=W_S.*(l/(TOP*l*CL_TO)) ;  %Scurva para decolagem

%$Para rate of climb

ROC=45; %rate of climb

T W ROC=(ROC./ (sqrt((2.*W_S)/(rho O*sqgrt(CD _0/K)))))+1/1ift drag max
; Scurva para taxa de subida

%$Para teto
sigma c=sigma; S%relacdo de densidades para cruzeiro

ROC c=1.667; $rate of climb em cruzeiro

T W teto=(ROC c./(sigma c*sqgrt((2.*W _S)/(rho O*sqrt(CD 0/K)))))+1l/ (s
igma c*lift drag max); %curva para teto

plot(W S, T W Vmax,W S,T W decolagem,W S,T W ROC,W S,T W teto, [W S st
all w S stall], [0 1]) 3%plotagem das curvas
legend ('Vmax', 'decolagem', 'ROC', "teto', 'Vstall') %Slegenda das curvas

Checagem do ponto 6timo

%pl,p2,p3 e p4 sao os pontos de interececcgédo

pl=(0.5*rho 0*CD 0* (V_max”"2)./(W S stall))+

((2*K/(rho_cruzeiro*sigma*V_maxAZ)7.*W_S_stall);

p2=W S stall.*(1/(TOP*1*CL TO)) ;

p3=(ROC./ (sgrt ((2.*W_S stall)/(rho O*sqrt(CD 0/K)))))+1/1ift drag ma
X7

p4=(ROC_c./ (sigma c*sqrt((2.*W S stall)/(rho 0*sqrt(CD 0/K)))))+1l/ (s

igma c*lift drag max);

P Totimo=max ([pl p2 p3 p4]); %valor da tracdo/peso de projeto
P WSotimo=W S stall; svalor da carga alar de projeto

Area da asa

S=Wo/P_WSotimo; %a&rea da asa [ft2]
T=Wo*P Totimo; $tracao [lbf]

Asa
% Perfil do aerofdlio
Wf=(Wo-W_fuel W TO*Wo) ; %peso final[lbf]
Wi=Wo; %peso inicial [lbf]
Wm= (WE+W1i) /2; %peso médio[lbf]

CLc=(2*Wm)/(rho_cruzeiro*(v_ftAZ)*S);%Coef. sustentacdo em cruzeiro

CLcw=CLc/0.95; %$Coef. sustentacdo da asa cruzeiro
Cli=CLcw/0.9; %Coef. sustentacdo ideal

CLmax=2*Wo/ (S*rho 0*V_stall estimado”2);%Coef. sustentacido maximo
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CLmax w=CLmax/0.95; $Coef. sustentacdo maximo da asa
Clmax gross=CLmax w/0.9; $Coef. sustentacdo maximo bruto

deltaCl HLD=0.8; $Coef. sustentacdo plain flap tabela 14
Clmax=Clmax gross-deltaCl HLD; %Coef. sustentacéo

maximo do aerofolio
%Com isso opta-se por escolher o aerofoloio NACA2410

$Incidéncia
i w=1.5; %incidéncialgraus]

%Raza0 de aspecto

AR=AR; %razdo de aspecto da aspecto da asa, ja definido anteriormente
% Razdo de afilamento

lambda=0.3; %razdo de afilamento

$Enflechamento
enflechamento=20; %enflechamento[graus]

$Angulo de torcéao
alfa t=0; %$adngulo de torcdo[graus]

$Angulo de diedro
diedro=5; %$adngulo de diedro[graus]

%$Geometria de asa

b= (AR*S) "0.5; %envergadura da asa [ft]

C_media=b/AR; $corda média da asa [ft]

C root=(3/2)*(C _media) * ((l+lambda)/ (1+lambda+lambda”2)); %$corda na
raiz da asa [ft]

C tip=lambda*C root; %$corda na ponta da asa [ft]

Cauda horizontal

V_HT=1; %coef. de volume de cauda

K c=1.2; %parametro de fuselagem em forma conica

D £=8; %didmetro maximo da fuselagem [ft]
l_HT=K_c*((4*C_media*S*V_HT)/(pi*D_f))AO.5; $braco de momento [ft]

S HT=(V_HT*C media*S)/1 HT; %&rea da HT [ft2]

$Perfil do aerofdlio
Cm af=-0.04; %coeficiente de momento do perfil de aerofloio da asa
Cm_wf=0.01*alfa_t+Cm_af*((AR*(cosd(enflechamento))A2)/(AR+(2*cosd(en

flechamento))));%coeficiente de momento asa/fuselagem
neta HT=0.85; $eficiéncia de cauda
delta h=0.3; %variacao do cg

CL_HT=(Cm wf+CLc*delta h)/(neta HT*V HT);%coeficiente de sustentacdo
da HT

$Aerofolio escolhido NACAO009



$Incidéncia da HT
i HT=0; %incidéncialgraus]

%Razdo de aspecto da aspecto da HT
AR HT=(2/3) *AR; %razé&o de aspecto da HT

%Razdo de afilamento da HT
lambda HT=lambda; %razdoc de afilamento

$Angulo de diedro da HT
diedro HT=5; %adngulo de diedro[graus]

$Enflechamento da HT

enflechamento HT=enflechamento; %enflechamento[graus]

$Altura da HT em relacdo a asa
alfa stall=12; %estol do aerofdlio

h HT minimo=1 HT*tand(alfa stall+3-i w); %Altura minima da HT em

relacdo a asa
%$Geomtria da HT

b HT=(AR HT*S HT)"0.5; 3%envergadura da HT [
C _media HT=b HT/AR HT; %corda média da HT |
C root HT=(3/2)*(C _media HT)* ((l+lambda HT)/
)); %Scorda na raiz da HT [ft]

ft
ft
(1

C tip HT=lambda HT*C root HT; scorda na ponta da HT

Cauda vertical

V_VT=0.09; scoef. de volume da VT

1 VT=1 HT; Sprimeira aproximacao assumir mesma distancia da cauda

horizontal,braco de momento da VT [ft]
S VI=(V_VT*b*S)/1 VT; $4rea da VT [ft2]

$Perfil do aerofdlio
$Definido NACAO0Q09

$Incidéncia da VT
i HT=0; %incidéncialgraus]

%Razdo de aspecto da aspecto da VT
AR VT=2; %razdo de aspecto da VT

%$Razdo de afilamento da VT
lambda VT=0.7; %razdo de afilamento da VT

$Angulo de diedro da VT
diedro VT=0; %adngulo de diedro da VT[graus]

$Enflechamento da VT

enflechamento VT=enflechamento; %enflechamento da VT[graus]

$Geomtria da VT
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b VT=((AR VI*S VT)"0.5); %envergadura da VT [ft]
C media VT=b VT/AR VT; scorda média da VT [ft]

C_root_VT=(3/2)*(C_media_VT)*((1+lambda_VT)/(1+lambda_VT+lambda_VTA2
)); %corda na raiz da VT [ft]

C tip VT=lambda VT*C root VT; $corda na ponta da VT [ft]
Fuselagem

fuselage length=50; %comprimento da fuselagem [ft]

seat width=1.65; %$largura do assento [ft]

aisle width=1.7; %largura do corredor [ft]

folga=0.4; %folga entre assento e fuselagem interna [ft]

fuselage width=2*seat width+aisle width+2*folga; %largura da
fuselagem [ft]

Estimativa refinada de peso

%Asa

n ult=3; $fator de carga uGltima

K rho=0.0028; %constante

rho material=3.8; $densidade do material[slug/ft3]

t ¢ max=0.12; $thickness/chord maxima

W w=S*C media*t c max*rho material*K rho*lambda”0.04*g ft* (AR*n ult/
(cosd(enflechamento))); %peso da asa [lbf]

SHT

K rho HT=0.025; sconstante

rho material HT=2.5; %densidade do material[slug/ft3]

t ¢ max HT=0.09; $thickness/chord maxima

W _HT=S HT*C media HT*t c max HT*rho material HT*K rho HT*lambda HT"O
.O4*V_HTAO.3*g_ft*(AR_HT/(cosd(enflechamento_HT))); %peso da HT
[1bf]

VT

K rho VT=K rho HT; sconstante

rho material VT=rho material HT; $densidade do material[slug/ft3]
t ¢ max VT=t c max HT; $thickness/chord maxima

W VT=S VT*C media VT*t c max VT*rho material VT*K rho VT*lambda VT"O0
.O4*V_VTAO.3*g_ft*(AR_VT/(cosd(enflechamento_VT))); %peso da VT
[1bf]

$tFuselagem

K rho fus=0.0026; %constante

rho material fus=4; %densidade do material[slug/ft3]

W fus=fuselage length*D f"2*rho material fus*K rho fus*n ult”0.25*g
ft; %peso da fuselagem [1bf]

$Trem de pouso
K L=1; %$constante
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K RET=1.07; sconstante trem retratil

K LG=0.28; %constante

W L=Wo*0.99; %$Peso maximo de aterrissagem

H LG=3; Scomprimento do trem de pouso [ft]

n ult land=1; $fator de carga utltima

W LG=K L*K RET*K LG*W L* (H LG/b)*n ult land”0.2; $peso do trem de
pouso [1lbf]

$Motores

K e=2.6; sconstante

n e=2; snumero de motores

W e=824; $peso de cada motor PW500-site fabricante

W motor=K e*n e*(W e70.9); speso dos motores [1bf]

$Combustivel

W _comb=Wo*W fuel W TO; %Peso do combustivel [1lbf]

W outros= 800*2.2; %Peso de outros que ndo foram contabilizados
[1bf]

W refinado=W w+W HT+W VT+W fus+W LG+W motor+W comb+ ( (Wcrew+Wpayload)
*2.2)+W outros; 3%Novo peso total [lbf]

dif=(Wo-W refinado)/2.2; %$Diferenca entre o peso inicial e o novo
peso refinado [kg]

$substituir o valor de Wo pelo valor de W refinado até que a
variavel Dif seja satisfatédria

disp('Peso estimado incialmente[lbf]:"'")
disp (Wo)

disp('Peso refinado[lbf]:")
disp (W refinado)

disp('Diferencalkg]:")
disp(dif)

disp('Area da asal[ft~2]:'")
disp(S)

disp ('Envergadura da asa[ft]:"'")
disp (b)

disp('Poténcia necessaria[lbf]:"'")
disp (T)
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