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RESUMO

O desenvolvimento de uma nova aeronave demanda metodos e ferramentas bem elaborados
em cada fase do projeto devido ao seu alto grau de complexidade. Este trabalho propde-se a
desenvolver uma metodologia de projeto conceitual de aeronaves da aviacdo geral com foco
na obtencdo de parametros como peso de decolagem, &rea da asa e poténcia do motor
resultados de requisitos de desempenho. Para tal, baseia-se em metodologias tradicionais ja
consolidadas e em dados estatisticos de aeronaves da aviacdo geral. Apresenta uma ordem que
se inicia pela apresentagdo dos principais conceitos utilizados seguida pelo resumo de duas
metodologias de projeto conceitual tradicionais. A metodologia proposta traz uma sequéncia a
ser seguida passo a passo, culminando na elaboracdo de funcdes restritivas, derivadas de
equacOes de desempenho, que juntas, no grafico de restricbes, delimitam uma regido tida
como area aceitdvel de carga-alar e carga de poténcia da aeronave projetada. Por fim,
apresenta um comparativo com as metodologias tradicionais outrora citadas para expor a

eficacia da proposta.

Palavras-chave: Metodologia. Projeto Conceitual. Aeronaves. Requisitos de Desempenho.



ABSTRACT / RESUMEN

The development of a new aircraft demands well elaborated methods and tools in each phase
of the design due to its high degree of complexity. This work proposes to develop a
conceptual design methodology for general aviation aircraft with a focus on obtaining
parameters such as takeoff weight, wing &rea and engine power as a result of performance
requirements. To this end, it is base don traditional methodologies that are already
consolidated and on statistical data from general aviation aircraft. It presents an order that
starts with the presentation of the main concepts used, followed by the summary of two
traditional conceptual design methodologies. The proposed methodology brings a sequence to
be followed step by step, culminating in the elaboration of restrictive functions, derived from
performance equations, which together, in the constraints graph, delimit a region considered
as an aceptable area of wing load and power load of the designed aircraft. Finally, it presents a
comparison with the traditional methodologies previously mentioned to expose the

effectiveness of the proposal.

Keywords: Methodology. Conceptual Design. Aircraft.Performance Requirements.
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1 INTRODUCAO

Voar sempre foi uma das maiores idealizacdes do homem. John H. Secondari em sua
obra cinematografica intitulada “I, Leonardo da Vinci”, de 1965 eternizou sua célebre citacdo:
“Uma vez que vocé tenha experimentado voar, vocé andara pela terra com seus olhos voltados
para o céu, pois 14 vocé esteve e para 14 vocé desejard voltar”. O autor buscou nesta frase
retratar o pensamento do génio italiano, sempre empenhado em desvendar os segredos do voo.

A partir da observacdo dos passaros, 0s incipientes entusiastas da aviacdo esbocaram
seus primeiros projetos. No inicio ndo havia muito sucesso, mas, com 0 passar dos anos,
gracas a incrivel capacidade humana de transmitir cultura, os primeiros projetos ganharam os
céus do mundo. Em dezembro de 1903, nos campos da Carolina do Norte, Estados Unidos, 0s
irmdos Orville e Wilbur Wright icaram o Flyer I, sendo este considerado o primeiro voo
motorizado, controlado e continuo de um artefato mais pesado que o ar na histéria. Em
setembro de 1906 foi a vez do brasileiro Alberto Santos Dumont, quando em Paris voou a
bordo do seu 14-Bis diante de uma multiddo extasiada. Estes sdo apenas alguns exemplos de
projetos exitosos ao longo da histéria da aviacdo. Naturalmente, o alcance dos céus nédo freou
0 desejo humano por voos mais longos. O projeto e aprimoramento de aeronaves tornaram-se
mais sofisticados ao longo dos anos, contudo, sempre nascidos da criatividade e
engenhosidade humanas.

No inicio da construcdo aeronautica, grandes avancgos eram obtidos a partir de esforcos
relativamente pequenos. Contudo, com o elevado grau de maturidade dessa tecnologia nos
dias atuais, para se obter um pequeno ganho no desenvolvimento de uma nova aeronave, ha
que se aplicar um grande esforco. A criacdo de uma nova e moderna aeronave necessita cada
vez mais de um sélido conhecimento basico e, a0 mesmo tempo, de uma sequéncia logica e
metddica para 0 bom andamento das atividades de desenvolvimento e um cuidado especial
visando a otimizacdo das caracteristicas desejadas (Barros, 2001). Tal fato norteia o
estabelecimento de uma série de metodologias de projeto de aeronaves que englobam fases de
projeto semelhantes, cada qual com pequenas peculiaridades de seus autores e todas com sua
contribuigéo aos esforgos de constru¢do modernos.

As metodologias mais tradicionais tém concordado nos aspectos gerais do projeto
aeronautico, divergindo pouco e em partes ndo essenciais. Na fase de elaboracdo do projeto,
Roskam e Raymer dividem seus trabalhos em trés principais etapas: o projeto conceitual, o

projeto preliminar e o projeto detalhado. O nivel de sofisticacdo aumenta a medida que o
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projeto avanca para fases subsequentes. E na fase conceitual que as alteragdes no projeto tém
menor custo e maior impacto. Por isso, tendo em vista a reducéo de riscos, um olhar mais
geral sobre as fases iniciais do projeto sdo bem vindas.

Embora o procedimento de dimensionamento de uma aeronave na fase conceitual ndo
seja um processo padréo, ele contém uma série de atividades essenciais, comuns as diversas
metodologias diferentes. Grande parte das atividades desta fase do projeto sdo semi-
empiricas, por exemplo. A metodologia é constantemente calibrada de acordo com dados
estatisticos, manuais e tendéncias histdricas, sendo quase sempre o estudo de aeronaves
existentes o ponto de partida de um novo projeto. O desenvolvimento de aeronaves é uma
atividade diretamente influenciada pelas caracteristicas e desempenho dos avifes existentes.
Outra caracteristica comum as abordagens apresentadas € a natureza iterativa do processo.

A fase conceitual é permeada por uma série de premissas que indicam o caminho a ser
tomado. Este trabalho concentra-se em algumas dessas premissas, enquadradas no que se
conhece por requisitos de desempenho, que sdo dados da missdo da aeronave. A histdria da
aviacdo ostenta uma série de projetos bem-sucedidos baseados em requisitos de desempenho,
como o Embraer EMB-110 “Bandeirante” que levou ao nascimento de uma das maiores
fabricantes de aeronaves dos dias atuais, a Embraer. Na época, vislumbrou-se a necessidade
de uma aeronave de baixo custo operacional que operasse em regiGes remotas com pouca
infraestrutura. Diariamente, engenheiros e projetistas dedicam-se no aprimoramento de
aspectos da aeronave, sejam elas relacionadas ao desempenho tais como alcance, velocidade,
taxa de subida, manobrabilidade, distancias de pouso e decolagem e também a capacidade de
carga, seguranca, custos, consumo de combustivel, etc.

O projeto de uma aeronave é uma combinacdo de ciéncia, arte e técnica que, juntas,
produzem o artefato ideal para atender a um determinado conjunto de requisitos. Um
projetista ndo sé deve ter nivel suficiente de conhecimento em areas como aerodinamica,
propulsdo, dinamica de voo, e estrutura, mas também precisa empregar matematica,
habilidades, experiéncias, criatividade, arte e técnicas de design de sistemas (Sadraey, 2013).
O campo aeronautico ¢ amplo e multidisciplinar, cobrindo uma grande variedade de produtos,
disciplinas e dominios, ndo apenas na engenharia, mas em muitas atividades de apoio
relacionadas. Eles se combinam para permitir que a inddstria produza aeronaves
tecnologicamente avancadas. Este trabalho restringe-se a apenas uma categoria de aeronaves,
conhecida por aviagdo geral. Concentra-se mais especificamente naquelas providas de hélice,

que abrange grande parte da frota mundial.
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O projeto aeronautico atual, com toda sua complexidade, jamais seria possivel ndo
fossem as modernas ferramentas utilizadas. Durante a primeira década apds a Segunda Guerra
Mundial, o projeto das aeronaves era realizado manualmente com o uso de calculadoras
manuais e pranchetas de desenho. Apesar do sucesso comercial de varios avides
desenvolvidos durante este periodo, o "método do papel™ é hoje considerado muito trabalhoso
e ineficaz. Desde a década de 1970, o avanco da tecnologia de design mudou
fundamentalmente devido a disponibilidade de computadores poderosos e dispositivos
gréficos interativos. Simultaneamente, um progresso significativo foi feito nos campos de
métodos de engenharia computacional e otimizagdo numérica (Torenbeek, 2013). Apesar de o
projeto conceitual ser, em sua maioria, composto por atividades quantitativas, de dificil
aplicacdo computacional, ele é amparado por tal tecnologia em determinados pontos, como na
compilacdo de dados estatisticos e nas analises qualitativas das estimativas de peso e
requisitos de desempenho, por exemplo.

Os objetivos de desempenho da missdo podem ser realizados de varias maneiras,
combinando de forma adequada parametros da aeronave como a carga alar e a carga de
poténcia, por exemplo. Uma abordagem sistematica € possivel nesse caso e ocorre por meio
de anélise paramétrica. A analise paramétrica é um estudo de projeto baseado em métodos de
calculos generalizados e procedimentos de dimensionamento, que permite variar 0S
parametros da configuracdo e quantificar seus efeitos no projeto (Torenbeek, 1982). Em
projetos aeronauticos, as analises paramétricas requerem uma quantidade consideravel de
trabalho computacional, pois todas as variag¢des terdo consequéncias de longo alcance.

Este trabalho baseia-se na influéncia dos requisitos da missdo nas caracteristicas da
aeronave durante a fase conceitual do projeto. Utiliza-se de uma metodologia implementada
computacionalmente o que possibilita uma rapida comparacdo com as principais
metodologias de projeto conceitual. A intencdo da metodologia sera gerar caracteristicas de
configuracdo inicial, como peso de decolagem, carga alar e carga de poténcia, com base em
formulas semi-empiricas. Os resultados desta fase tem aplicagdo em etapas subsequentes do
projeto. O processo € iterativo e deve ser repetido sempre que 0s requisitos de projeto ndo

forem atendidos ou sofrerem ambiguidades e inconsisténcias.

1.1 OBJETIVO

O objetivo principal deste trabalho é o desenvolvimento de uma metodologia de
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projeto conceitual de aeronaves, com énfase na influéncia de dados estatisticos e requisitos de
desempenho na obtengdo de pardmetros fundamentais como peso de decolagem, area da asa e
poténcia do motor, e assim, contribuir para futuros projetos de aeronaves da aviacdo geral.
Um segundo objetivo é a compilacdo de caracteristicas de aeronaves da categoria e a revisao
de metodologias existentes para consulta, contribuindo também dessa forma como base de

dados e fonte de estudos.

2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentados 0s conceitos gerais que delimitam e norteiam o
presente trabalho. A comecar pela definicdo de termos como aviacdo geral e duas de suas
categorias: aeronaves a pistdo e turboélices. Dito isto se tem o esclarecimento das fases de um
projeto aerondutico, com destaque para a fase conceitual aqui retratada. O préximo tdpico
abordado séo os requisitos que demarcam o desenvolvimento de uma aeronave. Por fim s&o

apresentadas duas das metodologias mais bem consolidadas na literatura.

2. 1 AVIACAO GERAL

O termo “Aviagdo Geral” ¢ empregado pela Organizagdo da Aviagdo Civil
Internacional (ICAO, em inglés) para designar operagdes de aeronaves, que sejam de asa fixa
ou rotativa (avides ou helicopteros), independente de seu tamanho e capacidade, exceto as
militares e as de linhas aéreas comerciais (Pinheiro, 2021). Portanto, nessa categoria estao
inclusas as aeronaves esportivas, de passeio pessoal, de instru¢do, de natureza executiva, de
aplicacdo agricola, de servico aéreo especializado sem o transporte de pessoas e as
experimentais (Pinheiro, 2021). Quanto ao tipo de aeronave, a aviacao geral subdivide-se em
aeronaves a pistao, turboélices, jatos e helicopteros, além das experimentais que podem ou
ndo apresentar um tipo convencional de propulsdo. No contexto nacional, a Agéncia Nacional
da Aviacdo Civil (ANAC) possui duas definicdes para esta categoria de aeronaves. Na
primeira, constitui a aviagdo geral todas as operacdes de aviacdo civil que ndo configurem
transporte aéreo publico de passageiros ou de carga. Na segunda sdo todas as operacOes de
aviacdo civil que ndo sejam servigos aéreos regulares nem operacdes ndo regulares de
transporte aéreo por remuneragdo ou arrendamento.

No &mbito econémico, pode-se observar que a industria da aviagdo geral € uma peca
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fundamental na economia global e, apesar das oscilagdes em pequenos periodos, é uma
atividade crescente. A Figura 1 apresenta um panorama mundial da fabricacdo de aeronaves

da aviacdo geral e faturamento entre os anos de 1994 e 2018.

Figura 1- Entrega de avifes da aviacdo geral e faturamento no mundo (1994 — 2018)
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Fonte: GAMA - Annual Report (2019) - Adaptado.

Pinheiro (2021) realizou um trabalho de extrema importdncia a respeito desta
categoria de aeronaves, compilando uma série de dados atualizados referentes aos varios
aspectos da industria. No ano de 2018, somente nos Estados Unidos, a aviacdo geral foi
responsavel por US$128 bi ou 0,62% do PIB (Produto Interno Bruto), que é a soma de todas
as riquezas produzidas pelo pais ao longo de um ano. Neste mesmo ano, a frota americana era
composta por mais de 210000 aeronaves que contabilizaram cerca de 25,5 milhdes de horas
de voo somadas. A Figura 2 apresenta um panorama da composi¢do da frota americana em
2018. Quanto a ocupacao, entre empregos diretos, indiretos e relacionados, a aviacéo geral era

responsavel por 1178200 postos de trabalho, representando 0,59% da mao de obra americana.
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Figura 2 - Frota de aeronaves da aviagdo geral nos EUA em 2018 por tipo
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Fonte: GAMA - Annual Report (2019) - Adaptado.

Ainda no ano de 2018 foram exportadas, a partir dos Estados Unidos,
aproximadamente 3000 aeronaves da aviacéo geral. A Figura 3 apresenta participagdo de cada
segmento desta categoria de aeronaves no total exportado. As exportacdes parecem
acompanhar a frota de aeronaves quanto ao tipo. Pode-se observar claramente a
predominancia de aeronaves a pistdo, seguidas pelas experimentais, jatos, turboélices e
helicopteros. Segundo dados da (GAMA - Annual Report, 2019) o aumento das encomendas
de aeronaves turboélices, porém, superaram todas as outras no cenario global, com um

crescimento de pedidos de 5,2% acima dos 5% apresentados pelas aeronaves a pistao.
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Figura 3 - Exportagdo de avides da aviagdo geral a partir dos EUA em 2018
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Fonte: GAMA - Annual Report (2019) - Adaptado.

No Brasil, em 2020, havia cerca de 22409 aeronaves registradas no RAB (Registro
Aeronautico Brasileiro). Desse numero subtrai-se o total de aeronaves enquadradas no
Transporte Publico Regular (TPR) o que resulta em 21767 aeronaves da aviacao geral,
constituindo a segunda maior frota mundial (Pinheiro, 2021). O cenario nacional segue a
tendéncia americana quanto ao tipo de aeronave da aviacdo geral. Como pode ser observado
na Figura 4, a frota de aeronaves convencionais, aquelas movidas a pistdo, € maioria absoluta.
Quanto ao aumento da frota, foram as aeronaves turboélice que mais cresceram no Brasil,
saltando de 1365 no ano de 2018 para 1472 em junho de 2020. Segundo o Anuario Brasileiro
de Aviacdo Civil de 2020, no ano de 2019, 53% das aeronaves da aviacdo geral importadas

eram turboélices (Instituto Brasileiro de Aviagdo, 2021).
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Figura 4 - Evolucgéo da frota da aviacao geral brasileira de 2018 a jun/2020
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Fonte: Anuario Brasileiro da Aviacao Civil (2020).

Aeronaves turboélices encontram no Brasil uma espécie de “habitat natural” devido a
sua versatilidade operacional. O pais relne caracteristicas propicias para a operacao deste tipo
de aeronave. A maioria dos aproximadamente 3000 aer6dromos nacionais conta com pistas
curtas (cerca de 1000 metros) e ndo pavimentadas. Além disso, por conta das dimens6es
continentais do pais, utiliza-se muito turboélice para voos domésticos, ja& que sdo mais
acessiveis do que jatos.

Haja vista o panorama global da aviacdo geral percebe-se a relevancia de alguns tipos
de aeronaves. A lideranca no mercado de aeronaves a pistdo é evidente. Contudo, aeronaves
turboélices sdo as que apresentam o mais rapido crescimento nos Ultimos anos. Isto somado
ao fato de ambos os tipos de aeronaves possuirem caracteristicas em comum (asa fixa e uma
hélice como elemento propulsivo) foi um incentivo para que este trabalho abordasse tanto

aeronaves a pistao quanto turboélice em suas analises.
2.2 AERONAVES APISTAO
Um motor a pistdo, também conhecido como motor alternativo € um motor térmico

gue emprega um ou mais pistdes para liberar a energia do combustivel, por meio de um

processo de combustdo, e converté-la em energia mecanica rotativa (Sadraey, 2017). Essa
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energia € aproveitada pelo elemento propulsivo, cujo objetivo é a geracdo de empuxo a
aeronave, 0 que possibilita seu movimento relativo. Aeronaves movidas a pistdo foram o0s
primeiros veiculos aéreos mais pesados que o ar a voarem e sdo, ainda hoje, a grande maioria
das aeronaves da aviacdo geral em operacéo.

Os motores a pistdo séo destinados a diversos usos, desde agricultura a voos de rotas
interestaduais. Como ja mencionado, em sua composicao estd o pistdo que se desloca dentro
de um cilindro ligado a um eixo de manivelas ou virabrequim, por uma haste chamada biela.
Na parte superior do cilindro, chamada cabeca ou cabecote, existe uma vela de igni¢édo e duas
valvulas que controlam as aberturas para entrada e saida dos gases do motor. O mecanismo
que abre e fecha as vélvulas chama-se sistema de comando de valvulas. Todo esse conjunto é
colocado em uma carcaga chamada Carter, onde sdo fixados os cilindros, o eixo de manivelas
e 0s acessorios do motor. Embora sejam muito comuns, eles sdo menos eficientes que o0s
turboélices, porém sédo suficientes e muito Uteis em distancias menores e em operagdes em

pistas curtas e irregulares.

2. 3 AERONAVES TURBOELICES

Aeronaves turboélices sdo aquelas dotadas de um motor cuja producdo da poténcia de
eixo se da por uma turbina a gas. E um dos tipos de motores a reaco, grupo que também
engloba os turbojatos e turbofans. Porém, diferente desses ultimos, motores turboélices
possuem uma hélice que é a principal responsavel na geracdo de empuxo, semelhante em
parte aos motores a pistdo. Além do deslocamento de ar proporcionado pelas hélices, a
exaustdo dos gases de escape também contribui para a tracdo final da aeronave, porém
minoritariamente.

O motor turboélice é dividido basicamente em compressor, cdmara de combustdo,
turbina e pulverizador. Seu funcionamento é baseado em um eixo continuo, que conecta 0s
compressores e as turbinas, separado pela cdmara de combustdo, onde o ar comprimido é
qgueimado e ,por reacdo, é expelido em alta velocidade. Este ar quente aciona as turbinas, que
por sua vez promovem admissdo e compressao de ar cada vez maior. O ciclo termina com a
descarga de ar no ambiente. A turbina é ainda conectada a um eixo que € ligado a hélice,
entregando-lhe energia mecanica rotativa.

Aeronaves turboélices sdo cada vez mais procuradas devido a seu custo beneficio.

Assim como aeronaves a pistdo, conseguem operar em pistas curtas e irregulares e, além
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disso, voam mais alto e possuem a relacdo peso-poténcia superior quando comparadas com

aquelas de motores alternativos.

2.4 0 PROJETO AERONAUTICO

Ao longo da historia da construcéo aeronautica leve, tém ocorrido notaveis progressos
em todos os sentidos: desempenho, controlabilidade, eficiéncia estrutural, materiais,
confiabilidade em geral e, mesmo, no aspecto estético (Barros, 2001). Tais avancos levaram a
um aperfeicoamento gradual da forma de concep¢do de uma nova aeronave, ou projeto, que
foi sumariamente dividido em diversas fases para melhor delimitacdo das atividades
pertinentes. Um novo projeto é desenvolvido sob dois pretextos: o desenvolvimento de algo
totalmente novo em termos de concepgdo; ou o “esticamento” de tecnologias ja consolidadas,
buscando sempre a introducdo de melhorias no novo produto, com ganhos em relacéo a seus
antecessores. Em ambos os casos, se faz necessaria a considera¢do daquilo que ja existe. Em
projetos aeronaduticos a observacdo de aeronaves semelhantes existentes € fundamental e
utilizada em praticamente todas as metodologias de projeto conhecidas. E isso se da através
de anélise estatistica.

A andlise estatistica é essencial nas fases iniciais de qualquer projeto aeronautico. Em
fases iniciais ndo se tem dados empiricos suficientes ou qualquer abordagem tedrica mais
rebuscada, visto que a aeronave ainda é apenas um conceito, carente de detalhamento. Dito
isto, é perceptivel que quanto mais dados estatisticos se tém, melhor é o inicio de um projeto
aeronautico e mais rapida é sua convergéncia para a sua versdo final. Este trabalho baseou-se
na andalise de dezenas de aeronaves da aviacdo geral, que podem ser observadas na tabela em
anexo e no trabalho de (Pinheiro, 2021), para a melhor compilacéo de dados possivel. Dados

utilizados ao longo da metodologia aqui apresentada.

2. 4. 1 As fases do projeto aeronautico

As metodologias mais tradicionais concordam que, em sintese, no que antecede a
fabricacdo, um projeto aerondutico pode ser dividido em trés fases: projeto conceitual;
projeto preliminar; projeto detalhado. Esta divisdo é aquela adotada pelos dois autores tidos
como base para este trabalho, autores cujas metodologias de projeto sédo consolidadas e

amplamente utilizadas. Séo eles: Roskam (1985); Raymer (2018).
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2.4.1.10 projeto conceitual

O projeto conceitual € a primeira etapa do projeto aeronautico e a que mais carece de
detalhamento. Segundo Sadraey, um ponto de partida apropriado para um projeto no nivel
conceitual é a identificacdo de um problema e a defini¢do associada da necessidade. Esta fase
normalmente se inicia a partir de um grupo de requisitos estabelecidos pelo mercado, que é o
grande responsavel pela identificacdo de tais problemas, definicdo das necessidades e analise
de suas tendéncias.

Como o préprio nome indica nesta fase a aeronave ainda € um conceito. Os requisitos
do projeto, que também podem ser entendidos como uma traducdo das necessidades do
mercado, sdo inseridos em um processo que leva a uma configuracdo da aeronave entendida
como satisfatoria. Este conceito funcional é entdo otimizado o tanto quanto possivel, depois é
congelado e trabalhado em detalhes nas etapas seguintes do projeto.

Raymer discorre que é no projeto conceitual que as questbes basicas de arranjo de
configuracdo, tamanho, peso e desempenho sdo respondidas. Ele estabelece cinco questdes
fundamentais para esta etapa de projeto:

e Quais requisitos orientam o projeto?

e Quais serdo seu peso e custo?

e Quais consideragOes econdémicas devem ser observadas?
e Quais tecnologias devem ser utilizadas?

e Todas as respostas para essas questdes produzem um artefato viavel?

2.4.1. 20 projeto preliminar

A fase preliminar do projeto de aeronaves é a fase seguinte a fase conceitual e
apresenta um nivel de detalhamento superior a esta Ultima. Esta fase tende a apresentar
resultados de um procedimento de calculo mais preciso voltado aos varios subsistemas da
aeronave e aos custos.

Segundo (Raymer, 2018) é correto dizer que o projeto preliminar se inicia quando as
grandes mudancas na aeronave terminam. Com isso, as grandes areas de estudos passam a
receber a devida atencdo. Durante o projeto preliminar, 0s especialistas em areas como
aerodinamica, estruturas, propulsdo, trens de pouso e sistemas de controle irdo projetar e

analisar suas respectivas parcelas na aeronave. O projeto preliminar também deve garantir que
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a aeronave pode ser construida dentro do prazo e dos custos estimados. O objetivo final desta
fase é preparar todo o trabalho realizado até entdo para o estagio do projeto em detalhe. Em
resumo, Raymer apresenta alguns pontos pertinentes a esta fase de projeto que contribuem
para o entendimento do caminho pelo qual a fase preliminar deve percorrer:

e Congelamento da configuracdo;

e Desenvolvimento de célculos analiticos e ensaios;

e Projetos dos grandes subconjuntos;

e Desenvolvimento das estimativas de custo.

2. 4. 1. 3 0 projeto detalhado

E chegada a ultima etapa do projeto de aeronaves que antecede a fabricagdo. E nesta
fase que as pecas reais sdo projetadas detalhadamente. Projeta-se o raio exato do canto de um
recorte das nervuras das asas, por exemplo. Sdo finalizados todos os célculos referentes ao
peso e desempenho da aeronave. Com 0s sistemas ensaiados e definidos em cada detalhe, ha a
possibilidade de se estabelecer parametros referentes ao comportamento da aeronave. Aqui
também é abordado o design de producdo. E determinado como a aeronave sera fabricada
desde o menor dos subsistemas.

Raymer resume as tarefas que norteiam o projeto detalhado de aeronaves nos seguintes
pontos:

e Projeto das pecas reais a serem construidas;
e Projeto de todas as ferramentas e processos necessarios a fabricacéo;
e Ensaio dos grandes componentes;

« Ultimos calculos de peso e desempenho.

2. 4. 2 Os requisitos do projeto aeronautico

Como ja mencionado, um projeto aeronautico normalmente se inicia a partir de um
grupo de requisitos. Todo o projeto conceitual é elaborado depois disso. As especificacdes dos
requisitos abrange os aspectos desejaveis que dardo ao consumidor final o produto que
satisfaca suas necessidades. 1sso engloba a finalidade do projeto, o desempenho e missdes

pretendidas para a aeronave, bem como as caracteristicas gerais da aeronave em questao
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(Kriiger, 2018).

A missdo da aeronave é basicamente o proposito para o qual a aeronave sera
construida. Dentre os varios propdsitos possiveis podem ser citadas as aeronaves destinadas
ao transporte (passageiros ou carga), aeronaves executivas, planadores, avides caca (combate,
interceptacdo e superioridade aérea), aeronaves de treinamento, acrobéticas, etc. Cada qual
possui um perfil tipico, ou perfil da missdo, que é dividido em fases de voo. Existem
aeronaves que podem realizar mais de um tipo de missdo, neste caso deve ser observada a
versatilidade com o qual o projeto foi elaborado para que tal fato fosse possivel. A Figura 5

exemplifica dois perfis de missoes.

Figura 5 - Exemplo de dois perfis de missdes distintas

Fonte: Gudmundsson (2014).

Uma missdo tipica, para uma aeronave da aviacdo geral, divide-se em sete etapas:
taxiamento, decolagem, subida, voo de cruzeiro, descida, aterrissagem e novamente
taxiamento. Por vezes a fase de loiter, ou tempo de espera, também é incluida. O loiter ocorre
quando, por algum motivo, a aeronave é impedida de aterrissar e um voo de espera €
necessario até que a permissdo seja comunicada. Cada fase da missdo requer um
comportamento especifico da aeronave e demanda o cumprimento de determinados requisitos
de projeto.

Os requisitos de projeto podem ser divididos em categorias. (Howe, 2000), por
exemplo, divide os requisitos de projeto em trés categorias: 0s requisitos de voo, que lancam

critérios de estabilidade e controle; os requisitos da estrutura, que focam em rigidez e



28

resisténcia dos componentes estruturais; e os requisitos de desempenho.
2. 4. 2.1 Os requisitos de desempenho da aeronave

O desempenho de uma aeronave surge como uma importante orientacdo a fase de
projeto conceitual. Ele insere uma série de questdes relacionadas ao comportamento da futura
aeronave ao projeto. Sadraey (2017) apresenta onze questdes basicas e gerais, que podem ser

aplicadas a todos os tipos de aeronaves e todos os tipos de missoes:

1. Quéo rapido esta aeronave pode voar em voo de cruzeiro?

2. Qudo alto esta aeronave pode voar?

3. Quéo longe esta aeronave pode voar?

4. Qual deve ser a extenséo da pista para decolagem?

5. Por quanto tempo esta aeronave pode permanecer no ar?

6. Qudo rapido esta aeronave pode subir até determinada altitude?
7. Qudo rapido esta aeronave pode fazer uma curva?

8. Qual o raio minimo de curvatura que esta aeronave pode fazer?
9. Qual a capacidade de manobra desta aeronave?

10. Quais os limites desta aeronave em voo?

11. Quanto custa o voo desta aeronave em determinada distancia?

As respostas para tais questdes podem ser encontradas em simulagdes, testes em solo e
ensaios em Voo, caso a aeronave, Ou Seu prototipo, ja existam. Mas como dados de
desempenho podem ser considerados em um momento em que apenas o inicio do conceito da
futura aeronave € conhecido? A resposta esta nos requisitos. Todas estas questbes sdo
traduzidas em requisitos de desempenho, que acabam por trazer certa objetividade a fase
conceitual de projeto. Os requisitos de desempenho sdo usados para assegurar que 0 projeto
final satisfaca as exigéncias da aviacdo, sendo formuladas por 6rgdos reguladores ou pelo
préprio mercado. Exigéncias do tipo: distancia de decolagem, velocidade de estol, taxa de
subida, teto de operacdo, velocidade de cruzeiro, dentre outras.

Cada item requisitado pode ser determinado através de uma formulacdo matematica
especifica, obtida de uma forma semi-empirica ao longo da evolugdo da aviagdo e de suas

técnicas. Uma aeronave pronta pode fornecer dados para que seu desempenho seja conhecido.
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Dito isto, € possivel observar que o contrério também € possivel: dados de desempenho
podem ser traduzidos em requisitos para que uma nova aeronave seja construida. Foi
exatamente isto que alguns pesquisadores perceberam ao longo dos anos. Os principais
autores de projeto conceitual de aeronaves utilizam desta premissa para introduzir no projeto
requisitos de desempenho, cujo resultado é um dimensionamento de pardmetros importantes
da aeronave de acordo com tais requisitos.

S&o trés os parametros sempre encontrados em qualquer uma das formulacdes de
desempenho: peso da aeronave, area da asa e poténcia do motor. Partindo da premissa que tais
parametros levam a um desempenho especifico, o contrario ocorre: requisitos de desempenho
levam a uma configuracio asa-motor-peso especifica. E disso que se trata esta fase do projeto
conceitual: fornecer uma faixa de valores de area alar e poténcia do motor, dado o peso
esperado da aeronave, a partir de requisitos de desempenho bem determinados. Apenas apos a

determinacdo de tais parametros é que o projeto passa para etapas posteriores de projeto.

2.5 METODOLOGIAS TRADICIONAIS DE PROJETO CONCEITUAL

2. 5. 1 Metodologia de projeto segundo Roskam

Dr. Jan Roskam possui um conjunto de livros a respeito de projeto de aeronaves.
Publicou uma série de oito volumes intitulada “Airplane Design”, em que cada volume
representa uma fase do projeto. Sua metodologia é sustentada por dados estatisticos e mostra
detalhada dos motivos que levaram a determinado caminho. De inicio, indica os parametros
que direcionam a concepcdo de uma nova aeronave. Segundo o autor, 0 projeto de uma
aeronave € guiado pelas especificacBes da missdo que, muitas vezes, dependem do tipo de
aeronave e do cliente.

A série de livros que compdem a metodologia de Roskam é organizada da seguinte
forma:

Parte I: Dimensionamento preliminar de aeronaves.

Parte Il: Projeto de configuragdo preliminar de aeronaves e integracdo do sistema
propulsivo.

Parte I11: Projeto de layout da cabine, fuselagem, asas e empenagem: cortes e perfis.

Parte 1V: Projeto de layout de equipamentos e sistemas de pouso.

Parte V: Estimativa do peso dos componentes do avido.
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Parte VI: Célculo preliminar das caracteristicas aerodindmicas, forcas de tracdo e
poténcia.

Parte VII: Determinacdo das caracteristicas de estabilidade, controle e desempenho:
regulamento (FAR) e requisitos militares.

Parte VI1II: Estimativa de custos: projeto, desenvolvimento, fabricacdo e funcionamento.

A Figura 6 exemplifica a inter-relacdo entre fases do projeto de uma aeronave que
resulta na configuracdo preliminar, através de um fluxograma. E possivel observar que
algumas fases acontecem simultaneamente. Seu método € interativo e para cada fase do
projeto pode-se obter dados suficientes para refinamento e otimizagao do conceito.

Este trabalho concentra-se especificamente nas primeiras etapas do projeto de uma
aeronave, ou seja, no primeiro volume da metodologia do Roskam, denominado Parte I. Nesta
etapa de projeto, (Roskam, 1985) apresenta um método rapido de dimensionamento da
configuracdo da aeronave, dada a especificagdo da misséo.

Apesar de todo trabalho na fase conceitual, muitas aeronaves ndo passam da fase de
estudos preliminares. O avan¢o do projeto para fases mais detalhadas subsequentes depende
de sua consonancia com o mercado. Se, como resultado dos estudos preliminares do projeto,
uma necessidade especifica puder ser atendida, o desenvolvimento em escala da aeronave
poderd ocorrer. Se areas probleméticas forem descobertas, todo um programa envolvendo
investigacdo, pesquisa e desenvolvimento € realizado com o objetivo de criar acbes que
resolvam tais problemas. A etapa de projeto seguinte s6 ocorrerd ap6s tais medidas corretivas.
Eventualmente, as pesquisas levam a conclusdo de que os problemas ndo podem ser
resolvidos em tempo ou custos viadveis, o que leva ao abandono ou modificacdo do projeto
(Roskam,1985).
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Figura 6 - Etapas de projeto segundo Roskam

Especificacdo da missao

ParteI l
Parametros basicos Estudos de sensitividade
Peso
Poténcia Pesquisa e desenvolvimento necessério
Coeficiente de sustentacao 2
Area alar Refinamento dos parametros basicos
Parte II i

Configuracao preliminar e integragao
com o sistema propulsivo

l PartesIII, IV, Ve VI
Layout inicial da asa e fuselagem
—
Configuracdes possiveis identificadas e Dimensionamento da empenagem,

selecdo para estudos posteriores —— peso e balanceamento, polar de arrasto

Disposicdo inicial do trem de pouso

!

Iteracdo dos parametros basicos e
Y reconfiguracdo

Refinamento da configuragdo

Parte II a VIII

Layout da asa, fuselagem e
empenagem

Peso e balanceamento, polar de
arrasto, efeito dos flaps, estabilidade e
controle

Verificacdo de desempenho

A Configuracdo do trem de pouso
Projeto de configuragao preliminar
concluido Calculos de custo

Fonte: Roscam (1985) - Adaptado

Geralmente, a especificacdo da missdo de uma aeronave, segundo Roskam, é definida

por requisitos de desempenho e de certificacdo, identificados a seguir:
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e Carga util e tipo de carga util;

e Requisitos de alcance ou tempo de espera;

e \elocidade e altitude de cruzeiro;

e Distancias de pouso e decolagem;

e Reservas de combustivel;

e Requisitos de subida;

e Requisitos de manobra;

e Normas de certificagdo (FAR 23, FAR 25, militar, experimental).

O dimensionamento preliminar, ou projeto conceitual aqui retratado, por sua vez, é
definido como o processo que resulta da definicdo numérica dos seguintes parametros da
aeronave, dada a especificagdo da misséo acima descrita:

e Peso maximo de decolagem, Wry;

Peso vazio, Wg;

e Peso de combustivel da missdo, Wg;

e Tragdo maxima requerida na decolagem, T, ou poténcia de decolagem, Prq;
e Areaalar, S e alongamento, A;

 Coeficiente de sustentagdo maximo requerido em cruzeiro, C;, . ;

e Coeficiente de sustentagdo maximo requerido na decolagem, CLméxTo;
e Coeficiente de sustentacdo maximo requerido no pouso, CLméxL.

Tais parametros sao definidos ao longo de dois estagios. Inicia-se pela estimativa dos
pesos e termina com os demais elementos. O ultimo estagio é caracterizado pelo ponto de
projeto. Nele, cada item da especificacdo da missdo produzira um diagrama contendo uma
regido tida como aceitavel para o projeto em questdo. Ao final todos os diagramas séo

reunidos e a aeronave é definida como um ponto sobre o diagrama. Toda modificagdo visando
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uma otimizacgéo do projeto deve ser realizada hajam vista os limites definidos por tal regido
que, por sua vez, é produzida por parametros pré-definidos, caracterizando assim um tipo de
iteracdo. Uma consequéncia direta disso € o refinamento do projeto conceitual que leva a
modificacdes cada vez menores em fases posteriores, diminuindo consideravelmente 0s custos

totais.

2. 5. 1. 1 Estimativa de peso

Roskam convenientemente divide o peso méximo de decolagem em trés parcelas:
Wro = Wog + Wr + Wp, (1)

Sendo W,; 0 peso vazio operacional da aeronave, Wy o peso do combustivel
necessario para cada missdo e Wp, a carga paga. Por sua vez, o peso vazio operacional é dado
por:

Wog = Wg + Wtfo + Werew (2)

Sendo W 0 peso vazio da aeronave, W, 0 peso de combustivel e 6leo inutilizados e
W,..w O peso da tripulacdo necessaria para operacao da aeronave.

Nota-se uma clara dependéncia de Wy, com relacdo a Wy, Wy e demais pesos. Com
isso, Roskam apresenta sete passos para a determinacdo de tais parametros. Sao eles:

Passo 1: Determinacdo de Wp;;

Passo 2: Estimativa inicial de Wry;

Passo 3: Determinacdo de Wg;

Passo 4: Calculo do valor “tentativa” de Wy,
Passo 5: Calculo do valor “tentativa” de Wyg;
Passo 6: Obter o valor provavel de Wg;

Passo 7: Repetir 0s passos anteriores até que Wy “tentativa” e Wy “provavel” convirjam.

Passo 1

Na aviacdo geral, a carga paga é a soma do peso dos passageiros e do peso da
bagagem. E assumido que cada pessoa necessariamente carrega uma bagagem. Um peso
médio de 175 Ibs por pessoa e 30 Ibs por bagagem é razoavel para voos de curto e médio
alcance. Em aeronaves certificadas de acordo com a FAR 23, o peso W,,..,, da Equacgéo 2, é

comumente incluido em Wp;, assumindo as mesmas hipoteses e valores especificados.
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Passo 2

A estimativa inicial do peso maximo de decolagem, tida como Wro ., é obtida

através de métodos comparativos. A menos que a especificacdo exija uma aeronave com
caracteristicas inéditas de projeto, em que a estimativa é feita de forma arbitréria, é necessario
0 estudo de aeronaves cuja especificacdo da missdo seja semelhante. Bridgeman (1946),

Taylor (1984), Jackson (2004) e Jackson (2012) sdo uma 6tima fonte de pesquisa.

Passo 3
O peso do combustivel é composto por duas grandezas:
WF = WFused + WFres (3)

Sendo Wg, . 0 peso do combustivel utilizado na missdéo e Wy 0 peso do

d

combustivel reserva requerido pela misséo.

O peso do combustivel reserva geralmente é dado na especificacdo da missdo. Ele
pode aparecer como uma fracdo do peso do combustivel utilizado, como um requisito de
alcance adicional, como requisito de tempo de espera (Roskam, 1985). Caso nédo seja dado,
faz-se necessério o cumprimento das normas regulamentadoras (FARS).

O peso do combustivel utilizado é determinado através do método da fracdo de
combustivel. Neste método a missdo da aeronave é dividida em fases. O perfil genérico da
missdo de uma aeronave dividida em fases, enumeradas de 1 a 8, pode ser observado na
Figura 7. As fases sdo denominadas da seguinte forma:

1 — Partida e aquecimento do motor;

2 — Taxiamento;

3 — Decolagem;

4 — Subida e aceleracéo;

5 — Cruzeiro;

6 — Loiter;

7 — Descida;

8 — Pouso, taxiamento e parada dos motores.

Cada fase apresenta uma fracdo de combustivel, que é determinada pela razéo entre o
peso da aeronave ao final de cada fase e 0 peso da aeronave no inicio da mesma. Para a fase 1,
por exemplo, a fragdo e dada pela razdo W, /Wy, a fase 2 apresenta a razédo W, /W, a fase i

apresenta a razao W;/W;_;.
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O valor de cada fracdo pode ser estimado a partir deste calculo simples ou atraves de
dados estatisticos. A Tabela 1 sugere valores numéricos das fracbes de combustivel para

alguns tipos de aeronaves, segundo dados estatisticos.

Figura 7 - Perfil genérico da missdo de uma aeronave

5 6

e

e

Fonte: Autor

Tabela 1 - FracGes de combustivel para fases da misséo

Tipo de aeronave Fases da missao

1 2 3 4 7 8
Homebuilt 0,998 0,998 0,998 0,995 0,995 0,995
Monomotor 0,995 0,997 0,998 0,992 0,993 0,993
Bimotor 0,992 0,996 0,996 0,990 0,992 0,992

Fonte: Roskam (1985) — Adaptado

As fracGes de combustivel referentes as fases 5 e 6 sdo obtidas através das equacbes de
Breguet para alcance e autonomia encontradas em (Lan, 1981). Alcance e autonomia séo
parametros encontrados na especificacdo da missdo. Para a fase 5, de cruzeiro, busca-se a
razdo Ws /W, que é obtida pela equacdo de Breguet para alcance. A seguir serd apresentada a
equacao de Breguet para alcance para aeronaves movidas a hélice.

Rer = 375(p/SFC) e (L/D) oy In(Wy /W) (4)

Sendo R, 0 alcance da aeronave, em milhas estatutarias, np a eficiéncia da hélice,
SFC o consumo especifico de combustivel, L/D a eficiéncia aerodindmica. Todas as variaveis
na configuragéo de cruzeiro.

Para a fase 6, de loiter, busca-se a razdo Wg/Ws que é obtida pela equacao de Breguet
para autonomia. apresentada a seguir. A Equacgdo 5 representa a equagdo de Breguet para

alcance para aeronaves movidas a hélice.
Eer =375(1/Vie)(mp/SFC):(L/D) In(Ws /W) (5)
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Sendo Ej; a autonomia da aeronave, em horas, V;; a velocidade em milhas por hora.
Todas as varidveis na configuragéo de loiter.

Roskam, 1985 apresenta uma tabela com os valores numéricos dos parametros
envolvidos nas Equacdes 4 e 5 obtidos através de dados estatisticos. A Tabela 2 traz tais

valores para alguns tipos de aeronaves.

Tabela 2 - Valores sugeridos para alguns parametros

Tipo de aeronave Cruzeiro Loiter
L/D SFC np L/D SFC np
[Ibs/hp/h] [1bs/hp/h]
Homebuilt g8-10 06-08 07 10-12 05-0,7 0,6
Monomotor 8-10 05-0,7 0,8 10-12 05-0,7 0,7
Bimotor 8-10 05-0,7 082 9-11 05-0,7 0,72

Fonte: Roskam (1985) - Adaptado

Encontradas as razGes de combustivel para cada fase da missdo, calcula-se a fracao

total de combustivel, dada pela Equacéo 6.

My = (W—Tlo) (W‘“) (6)

O peso do combustivel utilizado é finalmente encontrado pela Equacéo 7.
Wryea = (1= Mpg)Wro (7)
Passo 4
O calculo do valor “tentativa” de Wy, tido como Wy, ., € dado pela seguinte
equacéo:
WOEtent = WToguess — Wr — Wpy, (8)
Passo 5
O célculo do valor “tentativa” de Wy, tido como Wy, , € dadoo pela seguinte
equacéo:
WEtent = WOEtent - Wtfo — Werew (9)
Passo 6
Existe uma relacdo linear, apresentada por (Roskam, 1985) e construida atraves de
dados estatisticos e regressao linear, entre log,o Wy, € log,o Wg. Para um determinado valor
de Wy, 0 valor correspondente de Wy pode ser obtido através da seguinte relagdo, sendo A e

B constantes:

Wg = IOg_llo[(Ing Wro — A)/B] (10)
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Os valores numéricos para as constantes acima listadas, para alguns tipos de
aeronaves, sdo encontrados na Tabela 3.

Tabela 3 - Constantes A e B da Equagéo 10

Tipo de aeronave Constante
A B
Homebuilts 0,3411 0,9519
Monomotor (hélice) -0,1140 1,1162
Bimotor (helice) 0,0966 1,9208
Bimotor (hélice) - composito 0,1130 1,0403

Fonte: Roskam (1985) — Adaptado

Passo 7

Os passos de 2 a 6 devem ser repetidos até que Wy e W, . convirjam dada a
tolerancia necessaria. A tolerancia estabelecida por (Roskam, 1985) como suficiente para este
nivel de projeto é de 0,5%. Alcangada a convergéncia, 0 método forneceré os valores iniciais

de Wro, Wr e Wg. Os demais pardmetros serdo encontrados nas etapas seguintes.

2. 5. 1. 2 Parametros ligados ao desempenho da aeronave

Apds estimativas iniciais dos pesos, Roskam volta-se para o dimensionamento da asa
e do motor da aeronave. Para tal, criam-se dois novos parametros que se relacionam com a
etapa anterior do projeto conceitual. O primeiro, referente a asa, é a carga alar, definida pela
razdo do peso da aeronave pela area da asa (W /S). O segundo, referente ao motor, € a tracao-
peso que é definida pela razdo da tracdo gerada pelo motor pelo peso da aeronave (T /W).
Para aeronaves movidas a hélice utiliza-se a carga de poténcia, que é a razao entre o peso da
aeronave e a poténcia fornecida pelo motor (W /P).

Ambos os parametros estdo intimamente ligados ao desempenho da aeronave, que por
sua vez, é definido por uma série de caracteristicas definidas na especificagdo da miss&o.
Roskam apresenta 6 requisitos de desempenho que devem guiar o dimensionamento tanto da
asa quanto do motor da aeronave, sao eles:

e \klocidade de estol;

e Distancia de decolagem;
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e Distancia de pouso;
e Requisitos de subida (gradiente e taxa de subida);
e \elocidade de cruzeiro (algumas vezes velocidade maxima).

O proximo passo desta metodologia é a definicdo de fungdes cujas variaveis séo
justamente a carga alar, a carga de poténcia (ou tracdo-peso) e 0s requisitos de desempenho. A

equacéo a seguir ilustra esta etapa:

(W /P)requisico = f (% €/ou requisito) (11)

A curva gerada pela Equacdo 11 delimitard uma regido no grafico, restringindo
possiveis valores de carga de poténcia (eixo das ordenadas) e carga alar (eixo das abcissas)
dado determinado requisito de desempenho.

Deve-se realizar 0 mesmo passo para cada requisito e no fim, reunir todas as curvas
em um Unico diagrama. O projetista deve entdo identificar a regido na qual todos os requisitos
de desempenho sejam satisfeitos e determinar os valores de carga alar e carga de poténcia
dentro desta area. Esta fase permite a otimizacdo do projeto. Para tal, deve-se escolher um
ponto, na referida regido, que proporciona o menor motor em termos de poténcia (ou maior
carga de poténcia) e a partir dele encontrar a carga alar. Este ponto é conhecido como ponto
de projeto.

Nas préximas etapas serdo analisados 0os comportamentos da carga alar ou carga de

poténcia de acordo com cada requisito de projeto citado.
2.5.1. 2.1 Velocidade de Estol

Velocidade de estol € definida como a velocidade minima necessaria para uma
velocidade sustentar-se. Abaixo desta velocidade a aeronave ndo possui sustentagcdo. Neste
quesito, a especificacdo da missdo deve obedecer as normas de certificacdo, que exigem uma
velocidade de estol maxima para o voo seguro.

A funcdo, neste caso, é determinada pela Equagao 12.
w 1
(5), =3%°PCr. (12)

Sendo 1 a velocidade de estol em nds, p a densidade em determinada altitude em
slugs/ftte C,,_. o coeficiente de sustentagdo maximo em determinada condigdo de voo.

Nesta etapa de projeto ainda ndo foram realizados estudos aerodindmicos detalhados,
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portanto, o valor de C,_. deve ser estimado de acordo com dados estatisticos. A Tabela 4
apresenta valores tipicos de C; . para trés condicGes de flap durante a misséo em alguns

tlpOS de aeronaves.

Tabela 4 - Valores tipicos de C;,_ .

Tipo de aeronave Cy,,,, (clean) CLméxTo (decolagem) CLméxL (pouso)
Homebuilts 1,2-18 12-18 1,8-2,0
Monomotor (hélice) 1,3-1,9 1,3-1,9 16-23
Bimotor (hélice) 12-1,8 1,4-20 16-25

Fonte: Roskam (1985) - Adaptado

Como visto na Equacédo 12 a velocidade de estol e carga de poténcia ndo possuem
relacdo, logo, a curva apresentada no diagrama sera uma reta vertical, conforme pode ser
observado na Figura 8. A regido aceitavel € aquela a esquerda da curva, pois se deseja uma

menor velocidade de estol.

Figura 8 - Diagrama de restricdo para o requisito de velocidade de estol

r 3

VS S

Stall speed requirements
met in this region

Ve
Fonte: (Sadraey, 2013)
E necessario que se obtenha uma curva para cada configuracdo de flap indicada na
Tabela 4 (clean, decolagem e pouso). Assim, o0 diagrama sera composto por trés retas
verticais, uma para cada C;_ . .

2.5.1. 2. 2 Distancia de decolagem

A distancia de decolagem ¢é um fator de desempenho primordial de uma aeronave. A
partir dela é conhecido o comprimento da pista pela qual a aeronave ¢ habilitada a decolar. Ela
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é definida como a distancia entre o ponto de partida da decolagem até a localiza¢do de um
obstaculo, que deve ser superado. Segundo Roskam (1985), a distancia de decolagem é
influenciada por: peso de decolagem, velocidade de decolagem, carga de poténcia, coeficiente
de arrasto aerodinamico e de atrito com o solo e técnicas de pilotagem.

As normas reguladoras definem requerimentos de decolagem especificos de acordo
com o tipo de aeronave. Roskam (1985) divide a andlise em dois: uma para aeronaves
certificadas de acordo com a Base FAR 23 e outra para aeronaves certificadas de acordo com
a Base FAR 25. Neste trabalho a atencdo é dispensada para a primeira. A Figura 9 apresenta
uma ilustracdo dos pardmetros envolvidos na distancia de decolagem para uma aeronave
certificada de acordo com a Base FAR 23. E possivel observar que o obstaculo nesta

certificacdo corresponde a 50 pés.

Figura 9 - Distancia de decolagem (FAR 23)

50 ft

b —
STOG

ST(Z) |

Fonte: Roskam (1985).

Sendo Sy a distdncia onde ha contato do trem de pouso com o solo, em pés e Sy, a
distancia de decolagem total, em pés.

As grandezas observadas na Figura 9 se relacionam de acordo com as seguintes
equacoes:

Sto = 1,66 Stog (13)
Sroc = 4,9TOP,5 + 0,009TOP,;* (14)

Sendo TOP,; 0 parametro de decolagem para aeronaves certificadas pela Base FAR
23. O parametro de decolagem por sua vez, depende tanto da carga alar quanto da carga de
poténcia, como pode ser observado na Equacdo 15. A equacéo € valida apenas para aeronaves

movidas a hélice.
_ T0P230'CLTO
(W/P)STO - (W/S)TO (15)

Sendo o a razdo entre a densidade do ar na altitude de decolagem e a densidade do ar

ao nivel do mar e C,,, o coeficiente de sustentacdo durante a decolagem. C;,., se relaciona
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com C,_ ., através da seguinte relacdo:
LmaxTO

C _ CLméxTO (16)
Lto ™ 121

A Equacéo 15 produzird uma curva de restricdo no diagrama apresentada na Figura 10.
Como se buscam valores inferiores a distancia de decolagem especificada na missao, a regiao

aceitavel é aquela abaixo da curva.

Figura 10 - Diagrama de restricao de distancia de decolagem para avides a hélice

h

Take-off run requirements met

in this region / /

Fonte: Sadraey (2013)

2.5. 1. 2. 3 Distancia de pouso

De forma anéloga a distancia de decolagem, o requisito distancia de pouso determina o
minimo o comprimento da pista pela qual a aeronave é habilitada para pousar. Ela é definida
como a distancia entre um obstaculo de altura conhecida até o ponto de parada da aeronave.
Segundo Roskam, a distancia de pouso € influenciada pelos seguintes fatores: peso de pouso,
velocidade de aproximacdo, métodos de desaceleracdo, caracteristicas de voo e técnicas de
pilotagem.

A Figura 11 apresenta uma ilustracdo dos parametros envolvidos na distancia de pouso
para uma aeronave certificada de acordo com a Base FAR 23. E possivel observar que o

obstaculo nesta certificacdo corresponde a 50 pés.
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Figura 11 - Distancia de pouso (FAR 23)

Vv
~ s °

r TOQUE

50 ft

LG

Su
Fonte: Roskam (1985) — Adaptado

Sendo S; a distancia de pouso total em pés, S;; a distancia do toque no solo até a
parada da aeronave, em pés e V, a velocidade de aproximacdo, em nos.

A velocidade de aproximagdo esta relacionada com a velocidade de estol no pouso
através da Equacdo 17. As relacbes entre as grandezas apresentadas na Figura 10 sdo
mostradas nas Equacdes 18 e 19:

V) =1,3Vs, (17)
S, = 0,155V,% (18)
S, =1,938S,; (19)

Como a relacéo entre carga alar e velocidade de estol ja foi determinada no quesito

velocidade de estol, basta substituir as Equacdes 17, 18 e 19 na Equacdo 12. A relacdo entre

carga alar e distancia de pouso é mostrada na Equacéo 20.

SLpCLméx
W/S)s, = o5 (20)

Aqui se abre um adendo. Como o diagrama é construido em funcdo da carga alar
envolvendo o peso da aeronave na decolagem, é necessario estabelecer uma relacdo entre esta
e 0 peso da aeronave no pouso. A Tabela 5 indica valores da razédo W /Wy, de acordo com

dados estatisticos, para alguns tipos de aeronaves.

Tabela 5 - Valores tipicos de W, /Wrq

Tipo de aeronave W, /Wro
Minimo Médio Maximo
Homebuilts 0,96 1,00 1,00
Monomotor (hélice) 0,95 0,997 1,00
Bimotor (hélice) 0,88 0,99 1,00

Fonte: Roskam (1985) - Adaptado

Assim, deve-se multiplicar a Equacdo 20 pela razdo apresentada na Tabela 5. A
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Equacéo 20 produzird uma curva de restri¢cdo no diagrama semelhante a apresentada na Figura
8.

2. 5. 1. 2. 4 Requisitos de subida

Todas as aeronaves devem atender a certos requisitos de subida como taxa de subida,
ou gradiente de subida. Para o dimensionamento nesses requisitos € necessario primeiramente

uma estimativa da polar de arrasto da aeronave para calculos posteriores.
2.5.1.2. 4.1 Estimativa da polar de arrasto segundo Roskam

A polar de arrasto é estimada a partir de uma série de relacBes estatisticas,
apresentadas a seguir, ja que as caracteristicas aerodindmicas do projeto serdo encontradas
apenas em etapas posteriores. A polar de arrasto pode ser aproximada ou modelada por uma

funcdo parabdlica:
Cp = Cp + S (21)
b Do TAe
Sendo Cp, o coeficiente de arrasto parasita, C;, o coeficiente de sustentacdo, A o

alongamento da aeronave e e o fator de Oswald. Cj, , por sua vez, € obtido da seguinte forma:

Cp, =1 (22)

Sendo f o equivalente parasita e S a area em planta da asa. O equivalente parasita
pode ser relacionado com outra grandeza importante para os calculos, a a&rea molhada da asa.
Isso € realizado através de dados estatisticos, que sdo sintetizados na Equacgéo 23, em que
Swet € adreamolhada da asa, e a e b sdo constantes.

logio f = a + blogig Swee (23)

As constantes da Equacdo 23 sdo determinados pelo coeficiente de atrito da superficie

da aeronave, Cr. O coeficiente de atrito também pode ser determinado através de dados

estatisticos. A Tabela 6 apresenta valores das constantes a e b, dado Cy.



Tabela 6 - Coeficientes da equagéo 23

Cf a b
0,009 -2,0458 1,0000
0,008 -2,0969  1,0000
0,007 -2,1549 1,0000
0,006 -2,2218 11,0000
0,005 -2,3010 1,0000
0,004 -2,3979 11,0000
0,003 -2,5229 1,0000
0,002 -2,6990 1,0000

Fonte: Roskam (1985) - Adaptado
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Swet » também pode ser relacionada com o peso de decolagem conforme a Equacéo 24,

em que c e d sdo constantes.

log1o Swet = ¢ + dlogyo Wro (24)

Novamente, uma nova tabela é apresentada para determinagdo das constantes acima

citadas, que variam de acordo com o tipo de aeronave.

Tabela 7 - Coeficientes da Equacdo 24

Tipo de aeronave
Homebuilt
Monomotor (hélice)
Bimotor (hélice)

1,2362
1,0896
0,8635

0,4319
0,5147
0,5632

Fonte: Roskam (1985) - Adaptado

Encontrado o coeficiente de arrasto parasita através das relacfes anteriores, parte-se

para a determinacdo da segunda parcela da Equacédo 21. O alongamento pode ser estimado de

acordo com dados preliminares de dimensionamento da asa. O fator de Osvald, por sua vez,

depende do efeito dos flaps e sua contribui¢do na sustentacdo da aeronave. Cada configuracao

de flap contribui ainda para um acréscimo no coeficiente de arrasto parasita, conhecido como

ACp,. Esta contribuicdo também € observada na presenca do trem de pouso. A Tabela 8

apresenta valores tipicos tanto do fator de Osvald quanto de ACp, para algumas

configuragodes.
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Tabela 8 - Estimativas de ACp,, e epara posicdes do flap e TDP

Configuracdo do flap ACp, e

Clean 0 0,80-0,85
Decolagem 0,010 - 0,020 0,75-0,80
Pouso 0,055 - 0,075 0,70-0,75
Trem de pouso 0,015 - 0,025 Sem efeito

Fonte: (Roskam, 1985) - Adaptado

Com isso a polar de arrasto pode ser determinada. Parte-se para a analise dos

parametros de subida.
2.5.1. 2. 4. 2 Requisitos de subida pela FAR 23

Aeronaves certificadas na base FAR part.23 devem atender algumas condicdes
especificas de voo. Aqui serdo analisados alguns requisitos de subida referentes a aeronaves
que se enquadram nesta base de certificagéo.

2.5.1.2.4.2.1Taxa de subida

A taxa de subida pode ser entendida como a variagdo da altitude em relagdo ao tempo.
Também pode ser expressa em funcdo do parametro de taxa de subida, conforme a Equacéo
25. E uma grandeza que varia com a altitude. A Figura 12 ilustra a relacdo linearizada entre

taxa de subida e altitude de voo.

RC = = 33000RCP (25)
Sendo RC a taxa de subida em ft/m, dh/dt a variacdo da altitude com o tempo e RCP
0 parametro de taxa de subida. RCP, por sua vez, & encontrado pela equacdo 26, em que 77,, € a

eficiéncia propulsiva.

A Equacdo 26 evidencia a dependéncia deste parametro em relagdo a altitude em que a
aeronave se encontra. Nota-se a presenca de o que € a razdo entre a densidade do ar na

altitude de voo e a densidade do ar no nivel do mar. Outra observacéo € valida: a maxima

3
razdo de subida ocorre quando a razdo (C.2/Cp) for maxima. Isso ocorre quando a igualdade
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exposta na Equacdo 27 for satisfeita, ou seja, quando a poténcia requerida é minima.

1,345.(Ae)3/4
(€ /CoImax = =7 (27)

0

Ao substituir a Equacdo 26 em 25 e apds reorganizacdo dos termos, temos a fungdo
que delimitara a regido do diagrama de projeto para o requisito de taxa de subida. A funcdo é

apresentada na Equacéo 28.

(W/P)ge = ——2 1 (28)
Re | W/ |
33000 ' 3 |
_19\/E.<CL2/CD>J

A curva produzida pela Equacéo 28 € apresentada na Figura 12. Como qualquer valor
acima da taxa de subida especificada na missao € invalido, buscam-se valores abaixo da curva

apresentada.

Figura 12 - Diagrama de restri¢do de taxa de subida para avides a hélice
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Fonte: Sadraey (2013)
2.5.1.2.4.2. 2 Gradiente de subida

O gradiente de subida, CGR, é um requisito definido pela razdo entre a razdo de

subida e a velocidade horizontal da aeronave, de acordo com a seguinte equacao:
CGR =10 (29)

CGR € usado para a determinacdo do parametro do gradiente de subida, ou CGRP, que

é definido da seguinte forma:

CGR+(%)_1]

_l
CGRP = 7o

Este parametro se relaciona tanto com a carga alar quanto com a carga de poténcia

(30)
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através da Equacdo 31. Ao isolar a carga de poténcia na Equacéao 31, € obtida a Equacao 32:

18,97.npVo
w/P)y(W/s)
18,97npVo

w/P =—F_
( / )CGRP CGRP\/@

A curva produzida pela Equacdo 32 no diagrama de restricdo é semelhante aquela

CGRP = (31)

(32)

apresentada na Figura 12.

2.5.1. 2. 5 Velocidade de cruzeiro

A velocidade de cruzeiro depende da poténcia do motor da aeronave. Uma grandeza

muito Gtil neste caso é o indice de poténcia, I,,, que tem relacdo tanto com a carga alar quanto

com a carga de poténcia, conforme a Equacdo 33.

[ wys) 13
b= loirs @33

Segundo Roskam, a velocidade de cruzeiro € diretamente proporcional ao indice de
poténcia. Através de dados estatisticos, é possivel estabelecer uma relacdo entre essas duas
grandezas como pode ser observado na Equacdo 34, em que V., é a velocidade de cruzeiro
medida em mph e A é uma constante.

V. = AL, (34)
A constante A pode assumir dois valores. Ela depende da configuracdo do trem de

pouso da aeronave em analise conforme exposto na Tabela 9.

Tabela 9 - Valores para a constante da Equacao 34

Configuracao do TDP Constante A
TDP fixo 156,25
TDP retratil 166,67

Fonte: Autor

Assim, isolando I, da Equagdo 34 e substituindo na Equacdo 33 temos a seguinte

relacao:

Ver wys) 11/3
= s 39)

Geralmente, a velocidade de cruzeiro, em aeronaves movidas a hélice, é determinada

com motor funcionando a uma porcentagem de sua poténcia disponivel, que varia de 75% a
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80%. Sabendo disso, através da Equacédo 35 é possivel chegar na seguinte relagéo:

(), =262 () e

Sendo n a porcentagem de poténcia do motor com relacéo a poténcia disponivel.
A curva produzida pela Equacdo 36 € apresentada na Figura 13. A especificacdo da
missdo indica uma velocidade de cruzeiro minima a ser alcancada. Como qualquer valor

acima da especificada € valido, entdo a regido abaixo da curva é tida como aceitével.

Figural3 - Diagrama de restricdo de velocidade de cruzeiro para avides a hélice
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Fonte: Sadraey (2013)

2. 5. 2 Metodologia de projeto segundo Raymer

Para Raymer ndo ha um consenso sobre onde um projeto realmente comeca. Alguns
acreditam que comeca com um novo conceito de aeronave, 0 especialista em
dimensionamento sabe que nada pode comecar sem uma estimativa inicial de peso, o cliente
imagina que o projeto se inicia com 0s requisitos e assim por diante. De certa forma, todos
estdo corretos. O projeto comega com varias abordagens simultaneas, em um baixo nivel de
sofisticacdo, e entdo evolui em direcdo a uma solucdo, atraves de iteracdes. Essa natureza

iterativa € mostrada na Figura 14, na chamada “Roda de Projeto”.
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Figura 14 - Roda de Projeto
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Fonte: Raymer (2018)

Resumidamente, os requisitos sdo definidos por pesquisa de mercado e viabilidade
econdmica, os conceitos sao desenvolvidos para atender as necessidades, a analise de projeto
encontra falhas a serem corrigidas e leva a implementacdo de novos conceitos e tecnologias.

E no projeto conceitual que sdo tomadas as decisdes iniciais como arranjo,
configuracdo, dimensdes, peso e desempenho. A Figura 15 ilustra, de uma maneira geral,
como as etapas do projeto conceitual estdo interligadas.

De forma geral a aeronave é dimensionada (layout inicial) a partir de um esboco das
trés vistas contendo todos 0s componentes relevantes. Feito isto, realiza-se uma analise mais
detalhada. Este trabalho concentra-se na etapa posterior ao layout inicial proposto por
Raymer, mais especificamente nas analises envolvendo as estimativas de pesos e requisitos de
desempenho, criando um paralelo com aquilo que foi apresentado na secdo que trata da

metodologia de projeto conceitual segundo Roskam.
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Figura 15 - Processo do projeto conceitual de aeronaves
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Fonte: Raymer (2018) - Adaptado

Para Raymer, esta fase do projeto conceitual merece uma atencdo extra. Ela fornece
uma versdao mais proxima (layout revisado) daquilo que serd a aeronave finalizada. O
dimensionamento nesta etapa, por exemplo, determina o peso, a area da asa e a poténcia do
motor necessarios para que a aeronave seja capaz de realizar determinada missdo. Tendo isto
em mente, Raymer apresenta um método de dimensionamento semelhante ao apresentado por
Roskam. Inicia-se com a estimativa de pesos e termina com a sele¢do da carga alar e carga de

poténcia, dados os requisitos de desempenho, necessarios para cumprir a missao proposta.
2. 5. 2. 1 Estimativa do peso de decolagem

O peso de decolagem € o peso total da aeronave no inicio da missdo para a qual foi

projetada. E considerado como sendo o peso do projeto, ou W,. Raymer divide o peso do
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projeto em peso da tripulacdo, peso da carga util (ou passageiro), peso do combustivel e peso
vazio. O peso vazio inclui a estrutura da aeronave, motores, trens de pouso, equipamento fixo,
avidnica ou qualquer outra coisa que ndo seja considerada parte da tripulacdo, carga util ou
combustivel. A Equacdo 37 resume o que foi descrito.

Wo = Werew + Wypayioaa + Wruer + Wempey (37)

Sendo Weyey 0 peso da tripulagdo, Wyayi0qq O PESO da carga Util, We,,, 0 peso do
combustivel € Wep¢y 0 peso vazio.

Werew € Wpayioaa S80 fornecidos nos requisitos de projeto, Weye; € Weppe, precisam
ser determinados. Este Gltimo depende do peso total da aeronave, portanto, um processo
iterativo se faz necessario. Para simplificar os célculos, Raymer expressa ambos 0s pesos
como fragbes do peso total. Wrye; € Weppey tornam-se We /W, e W, /W, respectivamente.
Substituindo tais frac6es na Equacéo 37 e agrupando W, temos que:

Wy = St o)
wo) \Wo

Através da Equacgdo 38 o peso de projeto pode ser determinado a medida que 0 peso
vazio e 0 peso do combustivel sdo estimados. A metodologia para estimativa de ambos vem a

sequir.
2.5. 2. 1.1 Estimativa do peso vazio

Neste nivel de projeto, 0 peso vazio s6 pode ser estimado através de dados estatisticos:
curvas de tendéncia do peso vazio de aeronaves construidas ao longo da histéria. Para tal,
Raymer construiu o grafico apresentado na Figura 16 que relaciona o peso total de

determinados tipos de aeronaves com sua fracdo de peso vazio.
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Figura 16 - Curvas de tendéncia da fracdo de peso vazio
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Raymer (2018) — Adaptado

E possivel determinar uma equacio de ajuste de curva para as tendéncias mostradas na

Figura 16. Raymer apresenta a Equacdo 39 que tem esta finalidade.
We
= AW, K, (39)

Sendo A e C constantes que dependem do tipo de aeronave e K,; uma constante que
depende da geometria da asa. A tabela 10 apresenta valores para as constantes A e C. Para

asas de geometria fixa K, = 1.

Tabela 10 - Valores para as constantes A e C da Equacdo 39

Tipo de aeronave A A (métrico) C
Homebuilt (metal, madeira) 1,19 1,11 -0,09
Homebuilt (compdsito) 1,15 1,07 -0,09
Monomotor 2,36 2,05 -0,18
Bimotor 1,51 1,40 -0,10
Bimotor (turboélice) 0,96 0,92 -0,05

Fonte: Raymer (2018) - Adaptado

2. 5. 2. 1.2 Estimativa de peso de combustivel
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Diferentemente do peso vazio, a estimativa do peso de combustivel ndo se da por
dados estatisticos. A quantidade necessaria para combustivel depende da missdo a ser
realizada, da aerodinamica da aeronave e do consumo de combustivel do motor (Raymer,
2018). A missdo é definida nos requisitos de projeto.

De modo semelhante a Roskam, Raymer apresenta uma metodologia que se baseia nas
fracbes de combustivel, que € diferente em cada fase da missdo. Para uma forma rapida e
simplificada o autor apresenta seis etapas da missdo, sdo elas: aquecimento, decolagem,
subida, cruzeiro, loiter e aterrissagem.

As fragOes de combustivel para aquecimento, decolagem, subida e aterrissagem podem
ser estimadas por dados estatisticos conforme apresentado pela Tabela 11. A descida é
ignorada e tem seu percurso incluido na etapa de cruzeiro. A fracdo de combustivel da etapa

de cruzeiro é encontrada através da equacdo de Breguet, e assume a seguinte forma:

W, ~RSFC
w, . €XP [V(L/D)] (40)

Sendo R o alcance da aeronave (em ft ou m), SFC o consumo especifico de
combustivel, V a velocidade (em ft/s ou m/s) e (L/D) a eficiéncia aerodinamica.
A fracdo de combustivel para a etapa de loiter é encontrada através da equagdo de

autonomia, e assume a forma seguinte, sendo E a autonomia ou tempo de loiter da aeronave:

% = exp (—E.SFC) (41)

W, L/D

Tabela 11 - Valores para fracdes de combustivel de algumas etapas da misséo

Etapa da misséo W, /W;_4
Aguecimento e decolagem 0,970
Subida 0,985
Aterrissagem 0,995

Fonte: Raymer (2018)

Até o presente momento do projeto conceitual de Raymer ndo se tem nenhum dado
aerodindmico ou de motorizacdo, logo é necessaria a busca por valores estatisticos do
consumo especifico de combustivel utilizado nas equacdes anteriores. A Tabela 12 traz
valores de SFC para motores a hélice em ambas as fases da missdo, cruzeiro e loiter. Valores

no sistema internacional de unidades sdo apresentados em parénteses.
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Tabela 12 - Valores para SFC para alguns motores a hélice em cruzeiro e loiter.

Tipo de motor Cruzeiro Loiter
Lb/hr/bhp mg/(W.s)
Pistdo (hélice de passo fixo) 0,4 (0,068) 0,5 (0,085)
Pistdo (hélice de passo variavel) 0,4 (0,068) 0,5(0,085)
Turboélice 0,5(0,085) 0,6 (0,101)

Fonte: Raymer (2018)

A eficiéncia aerodindmica, representada por (L/D), também precisa ser estimada. Esta
incognita é altamente dependente da configuracdo da asa da aeronave. Em velocidades
subsonicas, por exemplo, a eficiéncia aerodinamica ¢ mais afetada pela envergadura e pela
area molhada. Para o dimensionamento inicial, tais parametros podem ser estimados através
de dados estatisticos. A Figura 17 apresenta um diagrama com diversas aeronaves dispostas

conforme sua razdo de area molhada, que € definida pela divisdo da 4rea molhada pela area de

referéncia, Syer/Sref-

Figura 17 - Razdo de area molhada
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Fonte: Raymer (2018)

Como a eficiéncia aerodinamica em velocidades subsdnicas depende,
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primordialmente, tanto da &rea molhada quanto da envergadura, Raymer apresenta um novo
parametro, denominado razdo de aspecto molhada, que é definida como a razdo da
envergadura da asa elevada ao quadrado sobre a area molhada total da aeronave, que pode ser

observada na Equacéo 42.
b2 A
Swet - (Swet/sref)

(42)

Ayer =

A Figura 18 apresenta as linhas de tendéncia para 0 (L/D)ns, de uma série de
aeronaves de acordo com sua razdo de aspecto molhada. Esses dados sdo muito Uteis para a

determinacéo inicial da eficiéncia aerodinamica.

Figura 18 - Raz&o de aspecto molhada
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Fonte: Raymer (2018)

As curvas apresentadas na Figura 18 podem ser linearizadas, fornecendo uma equacao

para a determinacdo da maxima eficiéncia aerodindmica que € apresentada na Equacao 43.

L A
(E)méx - KLD\/ Awet - KLD ’(swet/sref) (43)

Sendo K, , uma constante que varia de acordo com o tipo de aeronave. Alguns valores

séo apresentados na Tabela 13.
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Tabela 13 - Valores de K,

Tipo de aeronave Kip
Aeronaves a hélice (TDP retratil) 14
Aeronaves a hélice (TDP fixo) 9
Aeronaves com alta envergadura 13
Planadores 15

Fonte: Raymer (2018) - Adaptado

A eficiéncia aerodindmica em qualquer fase de voo pode ser escrita como uma
porcentagem de (L/D) 4. Raymer indica que, para aeronaves a hélice, durante a fase de
loiter, (L/D) utiliza-se a aeronave na condi¢do de minima poténcia requerida, que é dada por
0,866(L/D)nsx- Isso deve ser levado em consideracdo no calculo da fracdo de combustivel
durante o loiter.

Encontradas as fracGes de combustivel para as seis fases indicadas por Raymer, parte-
se para a determinacdo da fracdo total. Isso é feito através da Equacdo 44. Aqui se deve
considerar tanto o combustivel reserva quando o inutilizado. A soma de ambos contribui com

6% do peso total de combustivel.

al=106(1- 2z R e TR = 1,06 (1 - 52) (44)

2. 5. 2. 1.3 Estimativa do peso de decolagem

Estimadas a fracdo de combustivel pela Equacdo 44 e a fracdo de peso vazio pela
Equacdo 39, parte-se para o célculo do peso bruto de decolagem através da Equacdo 38, de
forma iterativa. Primeiramente € estimado um peso bruto de decolagem. Logo € encontrada a
fracdo de peso vazio e em seguida, 0 novo peso bruto de decolagem. O processo iterativo é

ilustrado na Figura 19 e deve ser repetido até que haja convergéncia.
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Figura 19 - Processo para determinacgédo dos pesos da aeronave
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Fonte: Raymer (2018) - Adaptado

2. 5. 2. 2 Estimativa da carga alar e da razdo empuxo-peso

Como visto anteriormente, os dimensionamentos do motor e da asa afetam diretamente
0 desempenho da aeronave. Sua relacdo com o peso da aeronave, ja estimado na etapa
anterior, se da através dos parametros empuxo-peso, T/W, e carga alar, W/S. Raymer no
entanto apresenta uma abordagem diferente. Primeiro determina T /W através de dados

estatisticos e s6 entdo parte para o calculo de W /S.
2.5. 2. 2. 1 Razdo empuxo-peso

Na metodologia de Roskam foi dito que para aeronaves movidas a hélice a ligacao
entre grupo motopropulsor e peso total da aeronave se da pela carga de poténcia, ou W /P.
Raymer, no entanto, realiza seus calculos considerando a razdo empuxo-peso, ou T /W e

apresenta uma equacao que relaciona empuxo com poténcia, que pode ser vista a seguir:

L -B() - () o

A razdo P/W pode ser rapidamente estimada através de dados estatisticos. A Equacao
46 € resultado da analise de tais dados e é construida em fungdo da velocidade maxima. A

Tabela 14 apresenta os valores das constantes de acordo com o tipo de aeronave, sendo I a
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velocidade da aeronave em nds ou Km/h.

P
W = anéxC (46)

Tabela 14 - Constantes a e C da Equacéo 46

Tipo de aeronave a C
Homebuilt (metal ou madeira) 0,005 (0,006) 0,57
Homebuilt (composito) 0,004 (0,005) 0,57
Monomaotor 0,025 (0,036) 0,22
Bimotor 0,036 (0,048) 0,32
Bimotor turboélice 0,013 (0,016) 0,50

Fonte: Raymer (2018) - Adaptado

Os valores de a no sistema métrico esta entre parénteses.

A razdo T /W pode ser estimada de maneira rapida em determinadas fases da missédo
(cruzeiro, subida e decolagem), naquilo que Raymer chama de Thrust Matching. Durante o
cruzeiro a estimativa da razdo empuxo-peso é feita através da Equacdo 47. Durante a subida, a
razao empuxo-peso pode ser determinada através da Equacao 48.

T 1

(W)cr = wma 4

(%)Climb _ 1 + Vuethical (48)

(/D) ctimp
Nota-se que dois possiveis requisitos de projeto ja aparecem nesta etapa: as
velocidades vertical, V,,zticar, € horizontal, V, da aeronave.
Durante a decolagem, a razdo empuxo-peso € obtida através de um ajuste da mesma

razdo na condicdo de cruzeiro, como pode ser observado na Equacao 49.
T - (L Wer \ (Iro
@), = )., @5) (32)
2.5.2.2.2Cargaalar

Nesta etapa os efeitos do consumo de combustivel sdo significativos no célculo do
peso total da aeronave. O peso da aeronave que estad inserido na razdo W /S é o peso da
aeronave na etapa de voo, ou seja, é necessario subtrair todo o peso do combustivel
consumido até entdo desde a decolagem. Portanto ap0s a obtencdo da carga alar nas etapas da
missao posteriores a decolagem é necessario converté-la na carga-alar de decolagem, para que
uma comparacgdo entre tais etapas possa ser realizada. A proxima etapa da metodologia de

Raymer consiste na estimativa da carga alar necessaria para que cada um dos requisitos de
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desempenho jé citados sejam cumpridos.
2. 5. 2. 2. 3 Velocidade de estol

Raymer apresenta uma andlise semelhante aquela apresentada por Roskam. A
velocidade de estol se relaciona com a carga alar e com o coeficiente de sustentacdo maximo
da aeronave tal qual aquela citada na metodologia de Roskam. Tal relacdo ja foi mostrada na

Equacdo 12 e na Figura 8.
2.5.2.2. 4 Distancia de decolagem

Para Raymer, a distancia de decolagem pode ser analisada de trés formas, sendo
subdividida nos seguintes requisitos:

e Ground Roll: é a distancia real percorrida até que os pneus deixem o solo (semelhante

aSro);

e Distancia livre de obstaculos: € a distancia percorrida até a posicéo na qual a aeronave

alcance determinada altitude, que normalmente é 50 ft (semelhante a S;¢);

e Balanced Field Length (BFL): é a distancia segura para o caso de falha de motor no
momento mais critico da decolagem. Para aeronaves certificadas de acordo com a

Base FAR 23 esta distancia nao é prevista.

A Figura 19 foi construida a partir de dados estatisticos e apresenta a relacdo entre as
trés distancias citadas e o parametro de decolagem, conhecido como TOP. Este parametro se

relaciona com a carga alar e a carga de poténcia de aeronaves a hélice através da Equacéo 50.

w\ _ (TOP)aCiy,
(s) ~ (w/P) (50)

Sendo o a razdo entre a densidade do ar no nivel do voo e a densidade no nivel do mar
e P a poténcia em hp.
A Equacdo 50 é idéntica a Equacdo 15, porém, enquanto esta € utilizada apenas para

aeronaves certificadas na FAR 23, aquela é utilizada para uma gama maior de aeronaves.

Figura 20 - Estimativa da distancia de decolagem
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A carga alar, dado o requisito de distancia de decolagem é determinada extraindo o

valor deTOP da Figura 20 e o substituindo na Equagéo 50.
2. 5. 2. 2.5 Distancia de pouso

Para aeronaves certificadas de acordo com a Base FAR 23, existem duas distancias de
pouso a serem analisadas:

Landing Ground Roll: ¢ a distancia que a aeronave percorre desde 0 momento em que
0s pneus tocam o solo até que pare completamente (semelhante a S;;);

FAR 23 Landing Field Length: é a distancia a partir de um obstaculo de 50 ft pelo qual
a aeronave deve sobrevoar antes de tocar o solo (semelhante a S;);

Assim como em (Roskam, 1985), no método de Raymer, a distdncia de pouso esta
ligada a velocidade de aproximacdo de acordo com a Equagdo 17. Uma estimativa inicial
razoavel para a disténcia de pouso total, obtida através da energia cinética da aeronave, é:

Stanaing = 0,3V4” (51)
Sendo V, a velocidade de aproximagdo em ngs. S;gnaing € Obtida em pés.
As Equacdes 52 e 53, contudo, sdo mais completas, pois relacionam a distancia de

decolagem com a carga alar. Elas indicam a carga alar necessaria para que 0 requisito
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distancia de pouso dado seja satisfeito. A primeira é utilizada no sistema imperial, a segunda

no sistema métrico:

(%) = chgléx (Slanding - Sa) (52)

(g) = UCLsméx (Slanding - Sa) (53)

Sendo S, uma constante que representa a distancia livre de obstaculos. Vale 600 ft

(para aviacao geral).

A carga alar no pouso deve ser convertida para as condi¢des de decolagem. Basta
dividi-la pela fracdo do peso da aeronave na fase de pouso, ou (W, /Wr,). Geralmente 0 peso
da aeronave durante o pouso é dado como requisito de projeto. Para aeronaves a hélice a

fracdo é proxima da unidade.
2.5. 2. 2.6 Velocidade de cruzeiro

Para a estimativa da melhor carga-alar na condicdo de cruzeiro, parte-se da
determinacdo de dois importantes coeficientes aerodindmicos: o coeficiente de arrasto
parasita, e o fator de Oswald. Em aeronaves movidas a hélice, o coeficiente de arrasto parasita
vale 0,02 ou 0,03 para aeronaves com trem de pouso retratil e fixo, respectivamente.
Enquanto isso, para 0 mesmo tipo de aeronave, o fator de Oswald vale aproximadamente 0,8.

O resultado da Equacdo 54 é a carga alar de acordo com o maximo alcance em

cruzeiro de uma aeronave a hélice.

(%) =5 pVer 2 JAeCp, (54)

Sendo p a densidade do ar na altitude de voo, V.. a velocidade de cruzeiro, A o
alongamento, e o fator de Oswald e Cp, o coeficiente de arrasto parasita.

Durante o cruzeiro ha diminuicdo do peso devido ao consumo de combustivel e com
isso, diminuicdo da carga alar. Otimizar a eficiéncia da aeronave durante o cruzeiro, enquanto
a carga alar esta em declinio, requer a diminuicdo da velocidade, que € indesejavel, ou da
densidade do ar, que acaba sendo feito a medida que a aeronave sobe para uma altitude mais

elevada.
2.5.2. 2.7 Subida

Neste requisito de missdo é analisado o gradiente de subida. Uma equagdo que
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relaciona tal pardmetro com a carga alar € buscada.

O gradiente de subida, aqui representado por G, é a razdo entre a distancia percorrida
verticalmente pela percorrida horizontalmente. Segundo Raymer, o gradiente de subida é
igual ao excesso de tracdo dividido pelo peso, como pode ser observado nas Equacdes 55 e
56, em que V € a velocidade da aeronave em nds ou Km/h.

6 =2 (s5)

D T
2=1_¢(s6)

A razdo D/W pode ainda ser representada como na Equacdo 57 em que g a pressao
dindmica, dada por 0,5pV?2.

2_qSCDO+qS(cLZ/nAe)_qCD0 w1 (57)
w w T w/s S qmAe

Igualando as Equacdes 56 e 57 e isolando W /S, tem-se a equacdo 58.Nesta relacdo, A

carga alar deve ser calculada considerando o peso de decolagem.

w T/w)=Gt [[(r/w)=G12— (4, /mac)

Y= (58)

S 2/qmAe

3 METODOLOGIA PROPOSTA

Com base nas metodologias analisadas, propfe-se o desenvolvimento de uma
metodologia de projeto conceitual, cujo foco é a definicdo de parametros fundamentais as
fases subsequentes do projeto aeronautico, como area da asa, poténcia do motor necessaria e
peso estimado, dados os requisitos de desempenho. Esta metodologia traz um detalhamento
maior em se tratando da obtencdo das fungdes que delimitam o grafico de restricbes. A
comecar pela obtencdo de dados necessarios e equacBes pertinentes ao desenvolvimento de
tais funcGes. Esta metodologia se divide nas seguintes etapas:

e Pesquisa de dados estatisticos atraves de tabelas;

e Definicdo de grandezas tipicas de cada nivel de operacdo e voo da aeronave, COmo
temperatura, pressao e densidade;

e Definicdo de equagdes de movimento e forgas aerodindmicas necessarias ao desenvol-
vimento de equagdes de desempenho;

e Definicdo de pardmetros de funcionamento tipicos de aeronaves, como eficiéncia pro-
pulsiva e consumo especifico de combustivel, que sdo dados de entradas necessarios

as equacdes de desempenho e estimativa de peso;
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e Desenvolvimento de equagOes para estimativa de peso, contemplando a insercdo de
dois requisitos de desempenho: alcance e autonomia em loiter;

e Desenvolvimento das fungdes restritivas baseadas nos seguintes requisitos de desem-
penho: velocidades de estol, velocidades maxima e de cruzeiro, taxa de subida, teto,
distancia de decolagem e distancia de pouso.

3. 1 Atmosfera

Uma aeronave, como o préprio nome indica € um veiculo que se move no ar, que € 0
principal constituinte da atmosfera. Para estudar o desempenho de uma aeronave devemos
antes compreender as propriedades do ar. Os principais parametros do ar sdo densidade,
pressdo e temperatura, que variam de acordo com a altitude, localizacéo e época do ano. Neste
topico sera analisada a variacao de tais parametros com a altitude, que é pertinente ao voo de
uma aeronave. Para tal andlise se faz necessario um benchmark, ou seja, um indice de
referéncia utilizado para comparacdo, que neste caso € a atmosfera padrdo, também conhecida
como ISA (International, Standart Atmosphere), que se baseia em (Mizner et al., 1987).

A atmosfera pode ser dividida em camadas. A Organizacdo da Aviacdo Civil
Internacional (ICAQO) considera as seguintes 5 camadas atmosféricas em suas analises, da
mais proxima a superficie até a mais distante: (1) troposfera, (2) estratosfera, (3) mesosfera,
(4) termosfera ou ionosfera e (5) exosfera. A Figura 21 apresenta a disposicdo de tais

camadas bem como a variacdo da densidade, pressao e temperatura ao longo da altitude.
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Figura 21 - Par@metros atmosféricos através das camadas
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3. 1. 1 Atmosfera padréo (ISA)

A fim de fornecer uma base comum para comparar as caracteristicas de desempenho
de aeronaves, é necessario estabelecer padrdes para as propriedades atmosféricas. Assim,
guando a condicdo ISA é considerada, ndo é necessario saber qual a época do ano ou o local
do voo da aeronave, ja que o desempenho de todas as aeronaves pode ser comparado com
base nesta condic¢éo unificada e internacionalmente aceita.

A condicdo ISA estabelece variacdes de propriedades atmosféricas com base em
evidéncias experimentais. A Tabela 15 apresenta os valores definidos para os principais

parametros ao nivel do mar segundo a atmosfera padréo.

Tabela 15 - Propriedades da atmosfera ao nivel do mar

Parametro Unidades métricas Unidades inglesas
Temperatura absoluta, T, 288,15 K 518,7R
Pressao, p, 101,325 N/m? 2116,2 Ib/ft3
Densidade, p, 1,225 kg/m? 0,002378 slug/ft3

Fonte: Autor
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3. 1. 2 Pardmetros atmosféricos

Esta secdo apresenta as relacbes necessarias para determinar os trés principais
parametros atmosféricos em qualquer altitude de voo. Para casos praticos de desempenho de
aeronaves consideram-se altitudes de até 20 km. Aeronaves atuais movidas a hélice ndo sdo
capazes de voar em altitudes tdo elevadas, contudo, para uma aplicagdo mais abrangente,
serdo apresentadas relacdes até aquela altitude dada.

Os primeiros 20 km de atmosfera compreendem a troposfera e parte da estratosfera.
Como os parametros temperatura, pressdao e densidade variam de forma constante dentro da
mesma camada atmosférica, é necessario dividir a andlise em duas parcelas, referentes a cada

camada.

3. 1. 2.1 Temperatura

Como observado na Figura 21 a temperatura varia com o aumento da altitude. Na
troposfera, a temperatura diminui linearmente. Com base em valores empiricos, a temperatura
nesta camada varia de acordo com a seguinte relagéo:

T =Ty, — Lh (59)

Sendo, T, a temperatura ao nivel do mar, h a altitude e L a taxa de variacdo da
temperatura com a altitude. Nesta camada, L = 0,0065°C/m ou L=0,002°C/ft

J& na estratosfera, até aproximadamente 20 km (65616 ft) de altitude a temperatura
permanece constante. Conforme observado na Figura 21, a tropopausa, limite da troposfera,
estd a aproximadamente 11 km (36000 ft) de altitude. Aplicando a Equacéo 59:

T =Ty, — Lh = 288,15 - 0,0065.11000 = 216,65 [K]

3.1.2. 2 Pressao

A pressao atmosférica é definida basicamente como o peso da coluna de ar acima de
determinada superficie. Quanto mais uma aeronave se eleva, menor é a coluna de ar sobre ela
e consequentemente menor é a pressdo atmosférica. A pressdo ndo diminui linearmente com a
altitude. Em vez disso, devido a compressibilidade do ar, ela diminui mais rapidamente
proxima ao nivel do mar e mais lentamente em altitudes elevadas. A taxa de mudanca de

pressdo em relacdo a altitude é principalmente uma funcao da densidade do ar. Ao supor que o



66

ar esteja em equilibrio hidrostatico, é possivel chegar a relacdo entre pressdo, densidade do ar
e altitude.

Figura 22 - Diagrama de forcas de um elemento de fluido
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Fonte: Autor

Considere um elemento de fluido estacionario, mostrado na Figura 22. As faces
superior e inferior tem comprimentos unitarios e a altura lateral tem um valor infinitesimal
dh. Na face inferior a pressdo p € sentida, o que origina a forca ascendente p(1)(1) = p,
enquanto que na face superior, devido a diferenca de altura, é sentida uma pressdo de p + dp,
que da origem a uma forca descendente (p + dp)(1)(1) = p + dp. Sabendo que o volume do
elemento de fluido é dado por (1)(1)dh = dh, sua massa € simplesmente o volume
multiplicado pela densidade, ou pdh. Se a aceleracdo da gravidade no local é g, 0 peso do
elemento de fluido é dado por pgdh, conforme mostrado na Figura 22. No equilibrio
hidrostatico o somatorio das forcas é nulo, portanto:

p=p+dp + pgdh (60)
dp = —pgdh (61)
Além disso, da equagédo dos gases ideais, tem-se a equagdo 62, em que R a constante

do gés. Para o ar, R = 287,3 ] /kgK. Dividindo a Equacdo 61 pela Equacdo 62, tem-se a

Equacdo 63.
p = pRT (62)
v _ _gdh
> = R (63)

Da variacdo de temperatura, sabe-se que a variacdo de temperatura € igual a uma
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constante vezes a variagédo da altitude, conforme a Equagéo 64.
dT = —Ldh - dh = —dL—T (64)

Substituindo a Equacdo 64 na Equacdo 63, tem-se a Equacdo 65. Integrando a

Equacdo 65, tem-se a Equacdo 66

dp _ _ g ar

»  RLT (65)
p (T g/LT _ T\9/LT
i (T—O) > Dp=po (T—O) (66)

Na segunda camada a temperatura é constante, assim, integra-se diretamente a
Equacdo 63, obtendo-se a Equacdo 67, em que h, € p; a altitude e a pressdo na tropopausa

respectivamente. Isolando a presséo, tem-se a equacao 68.

In () = — 25 67

—g(h—hy)
p = prexp [L] (68)
3. 1. 2. 3 Densidade do ar

Outro pardmetro atmosférico importante é a densidade do ar, que é definida como
massa por unidade de volume. Como ja apresentada, a equacdo dos gases ideais relaciona

densidade, pressdo e temperatura. Isolando a densidade da Equacéo 62:
P =17 (69
Portanto, para determinar a densidade do ar dentro da troposfera, inicialmente, é

necessario determinar os parametros temperatura e pressdo e entdo substitui-los na equacéao da

densidade. A equacdo se aplica em ambas as camadas.

3. 2 EQUACOES DE MOVIMENTO

As equacbes de movimento sdo a descricdo matematica do comportamento de um
sistema em funcdo do tempo. Séo as equac¢des que governam o movimento de uma aeronave.
Para analise de desempenho de aeronaves considera-se a segunda lei de Newton na forma
diferencial, como pode ser observado na Equacdo 70. Para simplificar os célculos, considera-

se a aeronave COmMo uma massa pontual.
SF =4 (mV) (70)

Sendo Y F o somatdrio das forcas que agem na aeronave, m a massa e V a velocidade
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da aeronave.

Inicialmente é necessario conhecer as forgas que agem na aeronave. Em geral, existem
trés tipos de forca: (1) Forca gravitacional ou peso; (2) Forca propulsiva ou empuxo; (3)
Forcas e momentos aerodinamicos. Além disso, deve-se determinar um eixo de coordenadas
para a aplicacdo das equagdes. A Figura 23 mostra um sistema de coordenadas fixas no corpo

da aeronave.

Figura 23 - Sistema de coordenadas fixas no corpo
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Fonte: Sadraey (2017)

A forca gravitacional ou peso (W) tem direcdo constante. Sempre aponta para baixo,
em direcdo ao centro da Terra. Seu valor é determinado de maneira simples, através da
multiplicacdo a massa da aeronave pela aceleracdo da gravidade:

W =mg (71)

A tracdo ou empuxo (T), por sua vez, € a forca gerada pelo sistema de propulséo e é
resultado da queima de combustivel. A direcdo do empuxo é sempre apontando para frente da
aeronave. Ja as forcas aerodinamicas séo aquelas que surgem devido ao movimento do corpo
em um fluido. CompGe este grupo de forcas a sustentagdo (L) perpendicular & direcdo do
escoamento e o arrasto (D), paralelo a diregdo do mesmo. A Figura 24 apresenta as quatro

forcas (peso, tracdo, sustentacao e arrasto) agindo sobre uma aeronave em voo.

Figura 24 - Principais forgas envolvidas no voo de uma aeronave
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w

Fonte: Anderson (2001)
3. 3 FORCAS AERODINAMICAS

Segundo (Sadraey, 2017), as forcas aerodinamicas de sustentacdo e arrasto dependem
dos seguintes fatores: (1) Configuracio da aeronave; (2) Angulo de ataque da aeronave; (3)
Geometria da aeronave; (4) Velocidade do ar; (5) Densidade do ar; (6) Numero de Reynolds e
(7) Viscosidade do ar. Para efeitos praticos, a magnitude das forcas aerodindmicas é
encontrada multiplicando a pressdo dindmica do escoamento pela area de referéncia da asa e
pelos coeficientes aerodindmicos, que reGnem em si varios dos parametros acima

mencionados.
L =-pV2SC, (72)
D =~ pV2SCp (73)

Sendo o termo 1/2pV? a pressdo dinamica, C;, e Cp os coeficientes de sustentacdo e

arrasto respectivamente.
3. 4 EQUACOES DE MOVIMENTO NO VOO

A seguir sdo apresentadas as equagdes de movimento da aeronave nas configuragoes de
VOO pertinentes as analises posteriores de desempenho. O sistema de eixos utilizado é aquele

exposto na Figura 23.

3. 4.1 Voo nivelado

Nesta condi¢é@o de voo todas as forcas que agem na aeronave sao constantes. As quatro
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forcas se equilibram de acordo com as seguintes equacdes:
YE =0-T=D(74)
YE =0-W =L (75)

3. 4. 2 Voo ascendente ou descendente

Nesta condicdo de voo, a aeronave muda de altitude com uma velocidade constante e
um angulo de subida/descida constante (y). O equilibrio de forcas é apresentado nas equacoes
a sequir:

YE =0-T=D+ Wsiny (76)
YE =0->L=Wcosy (77)

3. 4. 3 Decolagem

A decolagem ¢é uma condicdo de voo acelerado, composta por duas partes: uma de
rolamento no solo e uma de voo. Neste topico sera abordada apenas a parte de rolamento. O
contato dos pneus com o solo faz surgir a forca de atrito, que é proporcional a for¢a normal da
aeronave (peso menos a sustentacdo). A equacdo de movimento no eixo X é:

Y2E,=ma—->T—-F —D =ma (78)
No eixo z deve ser observado que a sustentacdo aumenta a medida que a velocidade

aumenta. O equilibrio de forcas envolve quatro etapas: L = 0; L <W;L=WeL>W.

3.4.4 Curva

Curvas sdo uma parte crucial da manobra de aeronaves. Neste tdpico sera considerada
apenas uma curva coordenada em nivel (horizontal). Considere uma aeronave realizando uma
curva de raio e velocidade constantes, com um angulo de rotagdo em torno do eixo x igual a
¢, como pode ser observado na Figura 25. As equagdes de equilibrio de forgas séo
apresentadas a sequir:

Z&anTzDU%

YF,=0-Lsing = mZ (80)
YE =0->Lcos¢p = W(81)
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Figura 25 - Aeronave em curva coordenada

- -
-
i ~

(a) (b)

Fonte: Sadraey (2017)
3.5 PARAMETROS AERODINAMICOS

Alguns parametros aerodindmicos sdo fundamentais no projeto de aeronaves e
aparecem com frequéncia na analise de desempenho. Este topico dedica-se em apresentar um
método de estimativa dos coeficientes de sustentagdo e arrasto. E um tipo de estimativa
preliminar, j& que os dados provenientes destes calculos serdo utilizados em etapas
posteriores, sempre que requisitados.

Nesta etapa de projeto, ndo ha& muitos detalhes a respeito da aeronave e,
consequentemente, € dificil estimar tais coeficientes. Apesar disso, é possivel quantificar tais
parametros através de relagGes basicas, equacdes empiricas e dados estatisticos.

3. 5. 1 Estimativa do coeficiente de sustentacao

A partir da Equacdo 72 é conhecida a relacdo entre coeficiente de sustentacdo (C,) e
forca de sustentacdo (L). Dito isto, € possivel determinar o valor de C, através da
manipulagdo de forgas. Partindo das equacGes de movimento para o voo nivelado, aplica-se a
Equacdo 75, obtendo a equacdo 82. Isolando o coeficiente de sustentacdo, tem-se a equacéo
83.

L=W =-pV25C, (82)

2w
~ pvzs

Cy (83)

A depender da altitude do voo e de caracteristicas da aeronave no instante da analise o
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coeficiente assumira valores diferentes.
3. 5. 2 Estimativa do coeficiente de arrasto

Embora o coeficiente de arrasto possa ser expresso de varias maneiras, por razdes de
simplicidade adota-se, para aeronaves subsonicas, o arrasto parabolico.

A configuracdo da aeronave e a geometria de seus componentes aerodindmicos
influenciam diretamente na forca de arrasto sofrida pela mesma. Seus efeitos séo
quantificados na forma do coeficiente de arrasto, ou Cp. A forca de arrasto é a soma de todas
as forcas que resistem ao movimento da aeronave. De uma forma geral, em uma aeronave
convencional, o arrasto pode ser dividido em:

Arrasto induzido: Depende da forca de sustentagdo. E o arrasto que resulta da
formacdo de um sistema de vortices a jusante de uma superficie finita que gera sustentacgéo.
Cerca de 80% do arrasto induzido provém da asa.

Arrasto parasita: O arrasto total menos o arrasto induzido. E a soma do arrasto dos
varios componentes aerodinamicos da aeronave, ou seja, aqueles que sdo expostos ao fluxo de
ar.

O coeficiente de arrasto pode ser expresso como a soma dos coeficientes de ambos 0s
arrastos apresentados:

Cp = Cp, + Cp, (84)

Sendo Cp, o coeficiente de arrasto parasita e Cp, 0 coeficiente de arrasto induzido.

O coeficiente de arrasto induzido depende do coeficiente de sustentacdo e de uma
constante K, obtida através de dados empiricos e conhecida como fator de corre¢do do arrasto
induzido. Cp, € expresso da seguinte forma:

Cp, = KC,* (85)

Substituindo a Equagdo 85 na Equagdo 84 é obtida uma equacdo parabdlica que
relaciona coeficientes de arrasto e de sustentagdo, como observado na equacao 86. A relacdo
de ambos é representada pela curva da Figura 26. Dai provém o nome de arrasto parabdlico
ou polar de arrasto.

Cp = Cp, + KC,” (86)
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Figura 26 - Curva C;, X Cp
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Fonte: Sadraey (2017)

O fator de correcdo do arrasto induzido (K) é encontrado através da equacao 87, em

que e é o fator de eficiéncia de Oswald e A é o alongamento da aeronave.

1
K=— (87)
O alongamento da aeronave € a razao entre o quadrado da envergadura da aeronave e a

area de sua asa:
2
A== (88)

O fator de eficiéncia de Oswald representa a eficiéncia da asa na geracdo de
sustentaco. E uma funcio do alongamento e do angulo de enflechamento da asa. A Equag&o
89 resulta no fator de Oswald para asas com enflechamento do bordo de ataque (A, g) acima
de 30° enquanto a Equacdo 90 é utilizada para asas retangulares, as duas sdo encontradas em
(Cavallo, 1966). Ambas as equacOes sdo validas para alongamentos superiores a 6. Para 0s
demais casos é necessario utilizar dados estatisticos de aeronaves semelhantes.

e =4,61(1—0,0454%8)(cos A z)**> — 3,1 (89)
e =1,78(1 — 0,045A4%58) — 0,64 (90)

O préximo passo é a estimativa do coeficiente de arrasto parasita, ou coeficiente de
sustentagdo nula, Cp,. Esta parcela do coeficiente do arrasto € de grande importancia e
depende da contribuicdo individual de cada componente da aeronave exposto ao fluxo de ar,
como apresentado na Equagéo 91.

CDO == CDOf + CDOW + CDOht + CDOvt + CDOLG + CDON + CDOS + CDOHLD + e (91)

Sendo CDof,CDOW,CDOht,CDovt,CDOLG,CDON,CDOS e CDOHLD respectivamente  as
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contribuigdes da fuselagem, asa, empenagem horizontal, empenagem vertical, trem de pouso,
nacele, struct e das superficies hipersustentadoras. As reticéncias representam as demais
contribuicdes de componentes ndo significativos.

Como nesta etapa do projeto ndo existem tantos detalhes a respeito de cada

componente da aeronave, a estimativa do Cp da aeronave € feita atraves de dados estatisticos.
3. 5. 3 Eficiéncia aerodinamica

A eficiéncia aerodinamica relaciona diretamente os dois coeficientes anteriormente
citados. Ela € a razdo entre o coeficiente de sustentacdo e coeficiente de arrasto, ou (C./Cp).
A relacdo entre ambos os coeficientes pode ser representada através do grafico da polar de
arrasto, ja apresentado na Figura 26. Como ambos os parametros variam, a eficiéncia
aerodinamica também varia. Existe um ponto no grafico, porém, onde a razdo (C,/Cp) €
maxima. E um ponto muito importante para o projeto de qualquer aeronave, pois representa a
configuragdo na qual a aeronave produz uma sustentagdo maxima com o minimo arrasto
possivel. Esta configuracdo é chamada de maxima eficiéncia aerodinamica.

A eficiéncia aerodinamica pode ser expressa em funcao de Cp, € C;, a partir da polar

de arrasto, apresentada na Equacéao 86, assim:

C C

-+ = = 5 (92)

Cp CpytKCL

Para encontrar a maxima eficiéncia aerodinamica, ou (C;,/Cp)max, basta diferenciar a

Equacdo 92 com relacédo ao C;, e igualar a zero:

i(ﬂ) = Cp, + KC,*> — 2KC,* = 0 (93)

dc; \Cp
Cp, = KC.? (94)
Substituindo a Equacéo 94 na Equacédo 92, tem-se a equacao 95. A partir da Equacgéo
94, isola-se o C;, e substitui na Equacdo 95, obtendo a equacao 96.

Cp Cr 1
(2)  =5ts=——(95)
Cp/ pax  2KCL 2KCy,

() =7m=9)

max

Tomando as Equacges 72 e 73 tem-se a equacdo 97 e como consequéncia também é

obtida a equacdo 98.

C 2L pV3s L
()
Cp pV2%s 2D D
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L 1
() . = =9
3. 6 PARAMETROS LIGADOS AO GRUPO MOTO-PROPULSOR

A forca mais significativa no desempenho de uma aeronave € aquela gerada pelo
grupo moto-propulsor, ou seja, 0 empuxo. Um motor potente é capaz de compensar qualquer
deficiéncia da aeronave com relacéo a arrasto e pesos elevados. Apesar dos varios parametros
que participam do funcionamento do grupo moto-propulsor este trabalho concentra-se
unicamente naqueles necessarios a analise de desempenho de uma aeronave.

Os motores sdo divididos em duas categorias principais: motores que produzem
poténcia e motores que produzem empuxo. Os motores que produzem poténcia tem a forca de
empuxo gerada por uma hélice. E sobre eles que repousa nossa analise. A Figura 27 representa

as subdivisdes de cada uma das categorias citadas.

Figura 27 - Tipos de motores de aeronaves

Motores de aeronaves

Motores a hélice Motores a jato

Turboshaft Turboélice Pistdo Turbofan Turbojet Ramjet

Tracdo humana Solar Elétrico

Fonte: Sadraey (2017) - Adaptado

3. 6. 1 Eficiéncia propulsiva

Em motores movidos a hélice um importante parametro € a eficiéncia propulsiva, dada
por n, e representada pela Figura 28. Na pratica, a eficiéncia propulsiva mede o qudo

eficiente uma helice € em converter a poténcia gerada pelo motor em poténcia util. Ela pode
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ser determinada através da equacdo 99, em que P,,,; a poténcia Util a geracao de empuxo e P;,

a poténcia gerada pelo motor.

POU.
Ny = ?nt (99)

Figura 28 - Eficiéncia propulsiva

-+
-—
e
Pout — 1= Motor
<&
-4
-

Np
Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

A poténcia util da aeronave, ou P,,; € definida como a velocidade multiplicada pelo

empuxo gerado pela hélice, assim a Equacéo 99 pode ser reescrita:

7y =~ (100)

Pin
A Equacdo 100 mostra que a eficiéncia propulsiva depende da velocidade de voo da
aeronave e da poténcia entregue pelo motor. A Figura 29 apresenta uma curva tipica da
variacdo da eficiéncia de uma hélice conforme a velocidade de voo da aeronave. Segundo
(Sadraey, 2017), uma hélice bem projetada normalmente tem uma eficiéncia de cerca de 80%
guando opera nas melhores condi¢Bes de voo. Como a velocidade da aeronave varia em cada
fase da missdo, uma eficiéncia propulsiva deve ser estimada em cada fase, a medida que é

solicitada nas analises de desempenho.
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Figura 29 - Eficiéncia propulsiva versus velocidade da aeronave
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Fonte: Sadraey (2017)
3. 6. 2 Consumo especifico de combustivel

Um dos critérios mais importantes na medicao do desempenho de um motor € o seu
consumo de combustivel. Essa medicdo se da através do consumo especifico de combustivel,
ou SFC, do inglés Specific Fuel Consumption, que indica a eficiéncia com que o motor esta
convertendo combustivel em poténcia liquida. Na pratica, em motores a hélice, o consumo
especifico de combustivel mede a massa de combustivel necessaria para fornecer uma
unidade de poténcia por uma unidade de tempo, como pode ser observado na Equacao 101.
No sistema internacional de medidas (SI) a unidade comum do SFC é kg/kW/h, ou seja,
quilogramas de combustivel para cada quilowatt gerado durante uma hora de operagédo do

motor. No sistema britanico a unidade € lb/hp/h. Na equagdo 101, m, € a massa de

combustivel, P é a poténcia e t é o tempo.

SFC ==L 2(101)
Pt
Apesar dos fabricantes de motores aeronauticos indicarem os valores nominais do
consumo especifico de combustivel em cada modelo, este valor ndo é constante e varia dentro
da mesma categoria de motor, conforme a velocidade e a altitude de voo da aeronave, por
exemplo. A Figura 30 apresenta a variagdo do SFC de acordo com a velocidade da aeronave

(Mach) para vérias categorias de motores.
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Figura 30 - SFC versus velocidade da aeronave (Mach)
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Como a velocidade da aeronave varia em cada fase da missdo, um valor numérico para
0 consumo especifico do combustivel deve ser estimado em cada fase, a medida que é

solicitado nas andlises de desempenho.

3. 7 ESTIMATIVA INICIAL DE PESO

A estimativa inicial de peso deve ser feita durante a primeira iteracdo do projeto do
avido. Métodos mais avancados com um maior nivel de detalhamento devem ser utilizados
em etapas subsequentes do projeto aeronautico. Uma boa estimativa inicial, contudo, dispensa
grandes modifica¢des futuras, economiza tempo e reduz custos.

Por hora, ndo ha dados detalhados da aeronave projetada. Por isso, esta etapa se baseia
principalmente em dados histéricos de aeronaves da mesma classe que o0 projeto em questéo.
Uma vez que a precisdo do resultado desta etapa de projeto depende principalmente de dados
de outras aeronaves, é conveniente utilizar os dados de aeronaves atuais como referéncia.

Uma aeronave opera entre 0 peso minimo e maximo, dependendo do numero de
pilotos, combustivel, carga atil (passageiros, bagagem, carga). O objetivo desta etapa é
estimar o peso maximo de decolagem da aeronave, ou peso total, que é dado por Wy, (do

inglés take-off). Ele também é conhecido como peso de projeto, ou seja, cada componente da
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aeronave é projetado para suportar tal carga. A técnica para estimar 0 peso maximo consiste
em dividi-lo em varias partes. Em algumas partes utilizam-se dados estatisticos ou normas de
aeronavegabilidade, em outras se utilizam requisitos de desempenho, indicados na
especificacdo da missdo. Dois dos requisitos de desempenho sdo utilizados nesta etapa da
metodologia:

1. Alcance;

2. Autonomia.
Dito isto, partimos para a estimativa inicial do peso maximo da aeronave. O peso maximo de
uma aeronave é comumente dividido em quatro elementos:

1. Carga paga ou Wp;, do inglés payload;

2. Peso da tripulagéo ou W, do inglés crew;

3. Peso do combustivel ou W, do inglés fuel;

4. Peso vazio ou W, do inglés empty.

A carga paga e 0 peso da tripulagdo ndo dependem do peso méximo da aeronave.
Essas duas varidveis sdo determinadas pelo cliente ou por normas de aeronavegabilidade. O
peso do combustivel é estimado através de requisitos de desempenho e dados estatisticos, a
depender do segmento da missdo. O peso vazio, por sua vez, é estimado unicamente a partir
de dados estatisticos. Sabendo disso, temos que:
Wro = Wpy + W + Wi + Wy (102)
Estatisticamente, o peso do combustivel e 0 peso vazio sdo analisados como frac6es do

peso maximo da aeronave, com isso, a fim de se obter tais fracGes, é feita uma manipulacéo,

obtendo a equacédo 103. Isolando o peso maximo da aeronave tem-se a equacdo 104.

w w
WTO = WPL + WC + (W_';;> WTO + (W_T'E;)) WTO (103)
WpL+W
Wro = —w; —wy (104)
Wro Wrto

A seqguir é apresentado um método que leva a determinacdo dos quatro pesos acima

citados.
3. 7. 1 Carga paga
A carga paga € a carga liquida que a aeronave é capaz de transportar. Ela inclui

passageiros, bagagens, cargas, dentre outros. O peso dos passageiros € determinado através de

uma média, uma vez que o peso de cada ser humano varia consideravelmente. As normas de
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aeronavegabilidade indicam uma faixa de valores a ser adotada. Neste trabalho assume-se que
cada passageiro possui um peso de 180 Ibs. E assumido também que cada passageiro carrega
uma bagagem de no maximo 50 Ibs. Assim, a carga paga € determinada pela equacéo 105, em
que Np € 0 numero de passageiros que a aeronave pode transportar. Esse numero é dado ao
projetista.

Wp, = (180 4 50)Np = 230N,(105)

3. 7. 2 Peso da tripulagdo

Outro elemento do peso total é o peso das pessoas responsavel pela operacdo da
aeronave. Compde a tripulacdo o piloto e os responsaveis pelo atendimento aos passageiros e
as cargas. Quanto menor a aeronave mais atencao deve ser dispensada ao peso da tripulagéo,
ja que o mesmo terd grande porcentagem na composi¢do do peso total.

Em aeronaves da aviacdo geral, assume-se que cada tripulante tem o mesmo peso de
um passageiro e carrega 0 mesmo tipo de bagagem. Assim tem-se a equagdo 106, em que N é
0 ndmero de tripulantes que a aeronave comporta. Este nimero é dado ao projetista.

W, = (180 + 50)N,; = 230N, (106)

3. 7. 3 Peso do combustivel

A quantidade de combustivel que uma aeronave deve transportar para consumo
depende da missédo a ser seguida, das caracteristicas aerodinamicas da aeronave e do consumo
especifico do combustivel do motor, ou SFC. A missdo é dada ao projetista enquanto que 0s
demais fatores necessitam ser estimados.

A primeira etapa para determinar o peso total do combustivel é dividir a missdo da
aeronave em segmentos. Trés perfis de missdo tipicos, divididos em seus respectivos
segmentos de missdo, sio apresentados na Figura 31. E possivel observar que se trata dos
perfis de missdo de aeronaves de transporte, caca e de reconhecimento. Em aeronaves da
aviacdo geral, o perfil de missdo é muito parecido com aquele de aeronaves de transporte,
porém, com algumas modifica¢Ges. O perfil de missdo de uma aeronave da aviacao geral pode
ser observado na Figura 32.

Cada misséo é dividida em varios segmentos. Um deles, porém, é mais significativo

no consumo de combustivel: o cruzeiro. Em termos de desempenho, o voo de cruzeiro é
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convertido em alcance, que é a distdncia méaxima percorrida pela aeronave sem
reabastecimento. Outro segmento que pode ser convertido em um termo de desempenho €é o
loiter, geralmente convertido em autonomia. Autonomia é o tempo que uma aeronave pode
permanecer no ar em determinada condicao de voo.

Figura 31 - Perfis de missdo tipicos para: (a) aeronave de transporte, (b) caca e (c) aeronave

de reconhecimento

Cruzeiro
Subida Descida
Decolagem (a) Pouso
Subida Cruzeiro
Decolagem '
42 Descida AQ Combate

Pauso

(b)

Cruzeiro

Descida
Decolagem
Pouso (c)

Fonte: Sadraey (2013) - Adaptado

Figura 32 - Perfil de missao tipica para aeronaves da aviacdo geral

3 Cruzeiro il Loiter
e
Subida
5\ Descida
1 2 7
Decolagem 6 Pouso

Fonte: Autor.

Toma-se entdo o perfil de missdo tipico de uma aeronave da aviagéo geral, ilustrado na
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Figura 32. Para facilitar a andlise os pontos que representam o inicio e o fim de cada
segmento foram enumerados. Em cada ponto a aeronave possui um peso diferente devido ao
consumo de combustivel. No ponto 1, por exemplo, a aeronave tem seu peso maximo e no
ponto 7 tem 0 peso maximo menos o0 peso do combustivel consumido durante a missdo. A
diferenca entre 0 peso da aeronave na decolagem e 0 peso da aeronave no pouso € 0 peso do
combustivel consumido na missdo, conforme a equagdo 107. Dividindo a equacdo 107 por
Wy, tem-se a equacgéo 108.
Wro — Wy, = W (107)
Wy,

1-2 = %F (108)
Wro Wro

O peso da aeronave no final de cada segmento dividido pelo peso da aeronave no
inicio desse segmento é chamado de fracdo de peso do segmento e € matematicamente
expresso por (W;,,/W;). Ao multiplicar as fracdes de peso de todos 0s segmentos € obtida a

razdo (W, /W;) que é o mesmo que (W, /Wyp):

6 Wis _Wa Wy Wy Ws We Wi _ Wi ()00
=1y Wy W, W3 W, Ws W  Wro

Assim, substituindo a Equacdo 107 na Equacdo 106, temos a fracdo de pesos

requisitada pela Equacdo 104 pertinente ao peso do combustivel:

Wr Wy, Wiz W, Ws Wg W-
We g Wo Wo Ws Ws We Wi (190
Wro Wy W, W3 Wy Ws W

Por motivos de seguranca, € necessario que a aeronave carregue combustivel reserva.
Segundo (Loftin, 1980), o combustivel extra necessario corresponde a aproximadamente 5%
do peso total da aeronave. Assim, a Equacao 110 é reescrita:

Assim, para encontrar a fracdo de peso do combustivel é necessario antes encontrar as
fracdes de peso em cada segmento da missdo. Como apresentado na Figura 31 a missdo tipica
de uma aeronave da aviacgdo geral é dividida em seis segmentos: Decolagem, subida, cruzeiro,
loiter, descida e pouso. Esses segmentos podem ainda ser divididos em dois grupos:

1. O combustivel consumido durante o segmento € insignificante em comparagdo com
0 peso maximo da aeronave. Compde este grupo os segmentos de decolagem, subida, descida
e pouso. Nestes segmentos as fragcdes de peso sdo estimadas com base em dados estatisticos.
A Tabela 16 apresenta os valores numéricos de tais fragdes.

2. O combustivel consumido é consideravel. Comp®de este grupo 0s segmentos de
cruzeiro e loiter. Nestes segmentos as fracfes de peso séo estimadas com base em calculos

matematicos e requisitos de desempenho, como apresentado a seguir.
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Tabela 16 - Fracdes de peso tipicas para alguns segmentos da missao

Segmento da missio Wi /W,
Decolagem 0,980
Subida 0,970
Descida 0,990
Pouso 0,997

Fonte: Sadraey (2013) - Adaptado
3. 7. 3. 1 Fracdo do peso em voo de cruzeiro

A fracdo de peso para o segmento de cruzeiro é determinada pela equacdo de Breguet
para alcance, demonstrada a seguir. O alcance ¢ um dos requisitos de projeto. Inicialmente
parte-se da definicdo de alcance especifico. O alcance especifico, ou SR do inglés Specific
Range, é a distancia percorrida pelo consumo de uma unidade do peso do combustivel:

SR =< (112)

A taxa de variacdo do peso da aeronave (dW /dt) é negativa, uma vez que o peso do
combustivel é diminuido. Essa taxa também é conhecida como taxa de fluxo de combustivel
(Q@). Em aeronaves movidas a hélice, Q é igual ao consumo especifico de combustivel
multiplicado pela poténcia do motor, conforme a equacdo 113. A velocidade da aeronave é

definida pela equacédo 114.
Q = -7 = SFC.P (113)

_ ax
v =2 (114)

Inserindo as Equacdes 114 e 113 na Equacédo 112, tem-se a equacao 115.

ax _ vdt _ v
dw ~ Qdt  SFC.P

(115)

Sabe-se que a poténcia liquida do motor de uma aeronave a hélice é igual a poténcia
entregue pelo motor dividida pela eficiéncia propulsiva, conforme a equacdo 116.

Substituindo a Equacdo 116 na Equacédo 115, tem-se a equagdo 117.
P =" (116)
Mp

ax Np
dw ~ SFC.T

(117)

Em um voo de cruzeiro o empuxo € igual ao arrasto. A equacgdo 117 pode ser reescrita
na forma da equacdo 118. Multiplicando e dividindo a equacéo 118 pela sustentacdo, tem-se a
equacéo 1109.
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ax _ _ v

dw ~ SFC.D (118)
ax _ Tlp(L/D)

aw SFC.L (119)

Em voo de cruzeiro a sustentacdo é igual ao peso da aeronave. A equacdo 119 pode

entdo ser reescrita conforme a equacdo 120, que leva a equagéo 121.

ax _ Tlp(L/D)
dw ~ SFCW (120)
dx = =222 gy (121)

SF
A distancia total percorrida é entdo encontrada integrando a equacdo acima entre o

peso no inicio do segmento de cruzeiro e o peso no fim deste segmento:

R=['dX = fv‘g‘* 1o(p) aw & (122)

SFC W

Assume-se que a velocidade da aeronave é constante ao longo do cruzeiro e, além
disso, é aquela que leva a maxima eficiéncia aerodinamica. Resolvendo a Equagdo 122 temos
a equacdo de Breguet para alcance, conforme a equacdo 123. Isolando a fracdo de peso da

equacdo 123 tem-se a equacdo 124.

=575 (5) e 1 () 129)
W, [ —R.SFC ] (124)

ws 1p(L/D)max

O consumo especifico do combustivel pode ser estimado a partir de dados estatisticos.
A Tabela 17 apresenta valores numéricos de SFC de alguns tipos de motores para 0s
segmentos de cruzeiro e loiter, que sera tratado a seguir. A Figura 30 da secdo que trata do
consumo especifico de combustivel também pode ser utilizada como fonte para a
determinacdo deste parametro. Neste caso, utiliza-se a velocidade de cruzeiro, especificada
como requisito de projeto, para encontrar o consumo especifico de combustivel caracteristico.
Os pardmetros 1, € (L/D)ns, podem ser estimados de acordo com o método apresentado na

secdo que trata dos parametros aerodindmicos.

Tabela 17 - Valores tipicos de SFC para varios tipos de motores

Tipo de motor SFC [Ib/h/1b]
Cruzeiro Loiter
Turboélice 05-08 06-0,8
Pistdo (passo fixo) 04-08 05-07
Pistdo (passo variavel) 04-08 04-07

Fonte: Sadraey (2013) - Adaptado
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3. 7. 3. 2 Fragdo do peso em loiter

A fracdo de peso para o segmento de loiter é determinada pela equacdo de Breguet
para autonomia, demonstrada a seguir. Autonomia é um dos requisitos de projeto.
Inicialmente parte-se da definicdo de autonomia especifica. A autonomia especifica, ou SE do
inglés Specific Endurance, é o tempo de voo pelo consumo de uma unidade do peso do

combustivel:
dt
SE=—— (125)
O sinal de menos ¢ utilizado para contabilizar a diminuicdo de peso com o tempo de

voo. Utilizando a Equacdo 111 tem-se a equacdo 126. Substituindo a Equacdo 116 na Equacéo

126, tem-se a equacao 127
dt

Taw ~ sFcp (126)

dt

Taw T SFCTV srery (127)

Em um voo de cruzeiro o empuxo € igual ao arrasto. A equacao 127 pode ser reescrita

conforme a equacdo 128. Multiplicando e dividindo a equacdo 128 pela sustentacdo, tem-se a

equacao 129.

—2 =T (128)
aw SFC. D 14

_E np(L/D)
aw SFC.V.L

Em voo de cruzeiro a sustentacdo é igual ao peso da aeronave. A equacao 129 pode ser

(129)

reescrita na forma da equacdo 130, que leva a equacao 131.

_ﬂ np(L/D)
aw SFCV.W (130)
(L/D) dw
dt = —”EFCV - (131)

A autonomia total é entdo encontrada integrando a equacao acima entre 0 peso no

inicio do segmento de loiter e 0 peso no fim deste segmento:

Ws T]p(L/D)dW
E = fdt f4 Er— (132)

Assume-se que a velocidade da aeronave é constante ao longo do segmento de loiter e,
alem disso, é aquela que leva & maxima autonomia. Resolvendo a Equagdo 132 temos a
equacéo de Breguet para autonomia:

_ np(L/D)Emax %
E= SFCVE, . In (WS) (133)

O proximo passo € converter as variaveis (L/D)g_ . e Vg . da Equagdo 133 para
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variaveis conhecidas. A eficiéncia aerodindmica de méxima autonomia e a velocidade de
maxima autonomia devem ser convertidas em méaxima eficiéncia aerodinamica e velocidade
de estol, respectivamente.

A comecar pela velocidade de méxima autonomia. E observado que a méxima
autonomia € alcancada quando se tem a minima poténcia do motor. Segundo a (Sadraey,
2017), por questdes de seguranca, adota-se uma velocidade de 10% a 20% superior a
velocidade de estol. Assim, tem-se a equacdo 134, emque 1,1 < K < 1,2.

Ve, .. = KVs (134)

O mesmo é observado na eficiéncia aerodindmica de maxima autonomia. Ela é
alcancada quando se tem a minima poténcia do motor. A configuracdo de minima poténcia do
motor é abordada com mais detalhes no topico de taxa de subida. Por hora, aplica-se a relacéo
encontrada na Equacdo 180 que relaciona o pardmetro maximo com aquele de minima
poténcia. Assim, tem-se a equacdo 135. Substituindo as Equacdes 134 e 135 na Equacéo 133,
tem-se a equacéo 136 e, isolando a fracdo de peso, tem-se a equacéo 137.

6), =) =%(),,

Eméax np

E = (ﬁ) Np(L/D)max In (%:) (136)

2/ SFCKUVs

Ws _ —ESFCK.Vg
w, ~ ¢XP [(x/?/z)np(L/D)méx] (137)

Os valores numéricos para SFC da Equacdo 136 séo encontrados na Tabela 16. Como

na fase de cruzeiro, A Figura 30 da secdo que trata do consumo especifico de combustivel
também pode ser utilizada como fonte para a determinacdo deste parametro. Neste caso,
porém, utiliza-se a velocidade de estol, que é especificada ou como requisito de projeto ou nas
normas de aeronavegabilidade, para encontrar o consumo especifico de combustivel

caracteristico.

3. 7. 4 Peso vazio

O peso vazio é o Gltimo dos pesos a ser determinado. Ele aparece na Equagdo 104
como a fracdo de peso vazio, ou Wg/Wr. A fracdo de peso vazio ndo pode ser determinada
analiticamente, pois ainda ndo ha detalhes da aeronave nesta fase de projeto. A maneira mais
viavel é basear-se em dados de aeronaves semelhantes que ja foram construidas. A Figura 33

apresenta valores historicos da fracdo de peso vazio dado o peso maximo de algumas classes
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da aeronaves da aviacao geral. Os dados para confec¢do do gréafico foram retirados das tabelas
dos apéndices, que tem como base (Bridgeman, 1946), (Taylor, 1984), (Jackson, 2004) e
(Jackson, 2012).

Figura 33 - Tendéncia histdrica do peso vazio de certas aeronaves da aviacdo geral

Peso maximo de decolagem versus Fragdo de peso vazio
1 T T T T T T T T T
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03r ) e
@® Bimotor (pistdo)
® Monomotor (turboglice)
0.2 ® Bimotor (lurboélice)
@ Monomaotor (pistdo/composita)
0Aar O Bimotor (pistdo/composito)
@ Monomaotor (turboglice/composito)
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Fonte: Autor.

Através dos dados é possivel desenvolver uma equacdo empirica para determinar a
fracdo de peso vazio. A equacao descreve as curvas apresentadas na Figura 33 e é apresentada
a sequir:

WEg

Wro
Sendo A e B constantes de ajustes de curva para as tendéncias histéricas, cujos

valores numéricos sdo apresentados nas Tabelas 17 e 18.



88

Tabela 18 - Constantes A e B da Equacédo 138 para aeronaves de metal

Tipo de aeronave A B
Pistdo (monomotor) -2,17.107> 0,704
Pistdo (bimotor) -421.107> 0,675
Turboélice (monomotor) -3,20.107> 0,790
Turboélice (bimotor) 2,14.107°> 0,394

Fonte: Autor

Tabela 19 - Constantes A e B da Equacéo 139 para aeronaves de material compdsito

Tipo de aeronave A B
Pistdo (monomotor) 1,83.1075 0,587
Pistdo (bimotor) -3,21.107> 0,827
Turboélice (monomotor) -2,72.107> 0,732

Fonte: Autor

Como observado, além da caracterizagdo das aeronaves em nimero e tipo do motor,
uma terceira caracteristica é abordada: o material de fabricacdo da aeronave. E justificavel, ja
que o tipo de material do qual a aeronave é construida influencia diretamente no seu peso
vazio. Neste trabalho consideram-se aeronaves construidas inteiramente de metal ou material
composito, o que ndo reflete a realidade, mas facilita os célculos e ndo trds prejuizo a

confiabilidade da analise nesta fase de projeto.
3. 7.5 Sintese da técnica de estimativa do peso de decolagem

A técnica que determina o peso maximo de decolagem de uma aeronave da aviacao
geral resume-se em seis passos:

1. Determinacdo do peso da carga paga. Equacéo 105;

2. Determinacdo do peso da tripulacdo. Equacédo 106;

3. Determinacdo da fracdo do peso do combustivel. Equacdo 111;

4. Determinacdo da fracdo do peso vazio. Equacédo 138;

5. Substituicdo das Equacdes 105, 106, 111 e 138 na Equacdo 104:

Ap0s as substituicbes a Equacdo 104 pode ser reescrita da seguinte forma:

Wpr+Wce
Wero = 139
ro 1—WW—7;—(AWTO +B) (139)

6. Resolver a Equacgéo 139 analiticamente e encontrar Wr:

Ao realizar as manipulagdes devidas, a Equacao 139 pode ser reescrita:
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w
AWTOZ - (1 - W_F - )WTO + (WPL + Wc) == 0 (140)

TO

A equacdo algébrica acima possui apenas 0 peso maximo de decolagem como

incognita. Das duas raizes da equacao apenas uma é admissivel como solucéo.
3. 8 Dimensionamento da asa e do motor

Na etapa anterior foi estimado o peso maximo de decolagem, ou peso mé&ximo da
aeronave. Na sequéncia, sdo determinadas a area da asa, S, e a poténcia do motor, P. Diferente
da etapa anterior, na qual a principal referéncia eram os dados estatisticos, esta etapa depende
majoritariamente dos requisitos de desempenho da aeronave, indicados na especificacdo da
miss&o. Os requisitos de desempenho utilizados nesta fase séo:

1. Velocidade de estol, V;

2. Velocidade maxima ou velocidade de cruzeiro, Vs, € Vers
3. Taxa de subida, ROC;

4.Teto, h,;

5. Distancia de decolagem, Sro,;

6. Distancia de pouso, §,..

A érea da asa e a poténcia do motor se relacionam com os requisitos de desempenho a
partir de dois parametros conhecidos: a carga alar e a carga de poténcia. A carga alar é um
parametro extraido da relacdo entre o peso da aeronave e a area de sua asa, representada pela
razdo W /S. Ja a carga de poténcia € a relacdo entre o peso da aeronave e a poténcia de seu
motor, representada pela razdo W /P. Carga alar e carga de poténcia compdem o diagrama de
restricdes. A partir do diagrama de restricdes é possivel determinar a carga alar ou a carga de
poténcia necessaria para o projeto, de modo que todos o0s requisitos de desempenho sejam
satisfeitos.

O diagrama de restrigcdes € construido a partir da analise da restricdo que cada item dos
requisitos de desempenho imp6e ao projeto. Segundo (Gudmundsson, 2014), a chave para a
criacdo de um diagrama de restricdo é a conversao de formulas aplicdveis em uma forma tal
que W /P seja funcdo de W /S. De uma forma mais geral, equacbes de desempenho sdo
manipuladas de modo que a carga alar e/ou a carga de poténcia aparecam e comportem-se
como fungdes uma da outra.

Segundo (Sadraey, 2013), os seguintes passos sdo tomados na determinacéo da area da

asa e da poténcia do motor:



90

1. Obtencdo da equacdo de restricdo para cada requisito de desempenho. Neste

trabalho as equacdes séo apresentadas da seguinte forma:

(5),, =00 @a)

)

= fo (% Vinsr ) (142)

Vimax
(), =5 () o
(5). = (%500 s

w w

(), =1 (5 ) (145)
(%)
w

(5),, = F(i5) @an)

= fs (%510, ) (146)

Stog

2. Esbogo das curvas geradas por cada equacdo de restricdo em um unico grafico,

denominado diagrama de restri¢Ges, cujos eixos horizontal e vertical sdo a carga alar e a carga

de poténcia respectivamente. Essas curvas se cruzam e definem regides no grafico.

3. Identificagdo da regido aceitavel dentro do diagrama. A regido aceitavel é aquela

gue atende a todos os requisitos de desempenho da aeronave. A Figura 34 apresenta um

exemplo de regido aceitavel dentro de um diagrama de restri¢Ges tipico de aeronaves movidas

a hélice. A determinacdo da regido aceitavel a partir de cada curva de restricdo sera abordada

com mais detalhes no tdpico seguinte.
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Figura 34 - Exemplo de diagrama de restrigdes para aeronaves a hélice

Grafico 1, V4.
_____ Grafico 2, Spo,
—————a Gréfico 3, ROC

| =

— — — . Gréfico 4, h,
.................. Grafico 5,

Regido aceitavel
(W/P)p

Fonte: Sadraey (2013) — Adaptado

4, Determinacdo do ponto de projeto. O ponto de projeto é um ponto que produz o
menor motor em termos de poténcia dentro da regido aceitavel.

5. Obtencdo da carga alar e da carga de poténcia correspondentes ao ponto de projeto.
Na Figura 34 a carga alar de projeto e a carga de poténcia de projeto sdo representadas por
(W/S)p e (W/P)p respectivamente.

6. Célculo da area da asa e da poténcia do motor a partir de (W/S), e (W /P)p

respectivamente. O peso maximo da aeronave ja foi determinado previamente, assim:

Wro

S = WS (148)
_ Wro
P = WP (149)

Os principios dessa técnica foram introduzidos originalmente em um relatério tedérico
da NASA (Loftin, 1980). Posteriormente a técnica foi desenvolvida por Roskam e na
sequéncia por outros autores. A seguir, as funcdes de restricdo para cada requisito de
desempenho sdo deduzidas matematicamente. Ao final de cada requisito é apresentada uma

analise a respeito da regido da curva aceitavel a ser tomada.

3. 8. 1 Deducéo das fungdes restritivas
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3. 8. 1. 1 Velocidade de estol

Um dos fatores que contribuem para a sustentacdo da aeronave € seu angulo de ataque.
Conforme o angulo de ataque é aumentado, mais sustentacao é produzida. Porém, isso ocorre
até determinado angulo especifico, a partir do qual ha uma queda abrupta desta forca. A
Figura 35 apresenta uma variacao tipica do coeficiente de sustentacdo com o angulo de ataque

de uma asa.

Figura 35 - Curva C;, X a de uma asa qualquer

=l B e e e e

Ry

5

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

O angulo que gera o maximo coeficiente de sustentacdo € chamado de angulo de estol.
Para angulos mais elevados diz-se que a asa esta estolada. O fen6meno estol é de importancia
critica no desempenho de uma aeronave. Ele é causado devido ao deslocamento da camada
limite na superficie superior da asa. Na pratica, o angulo de estol € o angulo mais alto que
uma aeronave pode ter para efetuar um voo seguro.

Do ponto de vista do desempenho da aeronave, um maior angulo de ataque significa
uma velocidade menor em voo nivelado. A minima velocidade segura € justamente aquela
correspondente ao angulo de estol. Tal velocidade é conhecida como velocidade de estol.

Portanto, a sustentacdo gerada na configuracéo de estol é determinada por:
1
L= EpVSZSCLméx (150)
Em um voo nivelado, aplica-se a Equacédo 75, j& que a sustentacdo é igual ao peso da

aeronave, conforme a equacédo 151. Isolando a carga alar da Equacédo 150, tem-se a Equacéo
152.
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L=W =-pVSC,,. (151)

(5),, = 371" Cuu (152)

A Equacdo 152 representa a fungéo de restricdo deste requisito de desempenho. Ela
indica a carga alar com base no requisito de velocidade de estol.

Como observado, a carga de poténcia ndo exerce nenhuma influéncia na carga alar.
Com isso, no diagrama, a curva de restricdo sempre aparece como uma reta vertical. Em geral
uma baixa velocidade de estol é desejavel, pois torna a aeronave mais segura e controlavel em
situacdes criticas como pousos e decolagens. Em teoria, qualquer velocidade de estol abaixo
daquela indicada como requisito de desempenho é permitida. De volta a Equacédo 152, quanto
menor a velocidade de estol, menor a carga alar. Portanto a curva de restricao estabelece uma

regido aceitavel a sua esquerda, como pode ser observado na Figura 36.

Figura 36 - Regido aceitavel com velocidade de estol como requisito

—/elocidade de estol
I Regido aceitavel

W/P

w/Ss

Fonte: Autor

3. 8. 1. 2 Velocidade maxima ou de cruzeiro

Assume-se que a velocidade maxima de uma aeronave ocorre em voo de cruzeiro, que
é uma condicdo de voo nivelado. Como visto anteriormente, nesta condi¢cdo ha o equilibrio
das forgas envolvidas. O motor deve produzir empuxo suficiente para neutralizar a forca de

arrasto enquanto as asas devem gerar uma sustentacdo igual ao peso da aeronave.
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O empuxo produzido pela hélice é uma funcéo de trés pardmetros: poténcia do motor,
eficiéncia da hélice e velocidade da aeronave. Na condigdo de velocidade maxima, a poténcia
entregue pelo motor também é maxima, assim, utilizando a relacao entre 0 empuxo e a
poténcia do motor, conforme a Equacédo 153. Substituindo as Equacgdes 73 e 153 na Equacéo

74, tem-se a equacdo 154 e, isolando a poténcia, tem-se a Equacao 155.

NpP NpPmax
Tz%_)Tméx 25—(153)

max

T =D -1 = 2oy, 2SCp (154)

Vmax

VinaxSC
Prax = pZn—pD (155)

A poténcia disponivel do motor diminui com o aumento da altitude devido a
diminuicdo da densidade do ar. E preciso estabelecer uma relacdo entre a poténcia disponivel
ao nivel do mar e aquela disponivel na altitude de voo. Para tal, utilizam-se equacdes
empiricas. Cada tipo motor, no entanto, apresenta um tipo de comportamento e apresenta uma

taxa de variacdo da poténcia com a altitude diferente. A Equacdo 156 apresenta tal relacao:
_ P mo_ m
P =P, (po) = Pyo™ (156)

Sendo P a poténcia disponivel na altitude de voo, P, a poténcia disponivel ao nivel do
mar, o a razdo de densidades e m um indice caracteristico do tipo de motor. Para motores a
pistdo, m = 1,2 enquanto que para motores turboélice, m = 0,9. Substituindo a Equacao 156
na Equacdo 155 e isolando Ps;, tem-se a equacdo 157. Tendo em vista as Equacdes 83, 86 e

87 é possivel substituir Cp na Equacdo 157, levando a Equacéo 158.

Py = —”V;;f"aic" (157)

. 2¢
Vimax“S

PVma’x35
p, = Zmix > K (
0 2npo™ CDO *

] (158)

Dividindo ambos os lados da equacédo 158 pelo peso da aeronave, tem-se a Equacéo

159. Invertendo a Equagéo 159, e agrupando as razbes (W /S) tem-se a Equagéo 160.

Py meéxSS
w = 2 omw |Cpo T K
Npo™wW

] (159)

Invertendo a Equacdo 159, e agrupando as razdes (W /S) temos:

-1
(1), =2 )|+ ()| aeo

Normalmente a aeronave ndo voa com velocidade maxima por muito tempo. O

5, . 2¢
mxS

principal motivo é a vida util do motor e o custo de manutengdo. Por isso, 0 requisito
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velocidade méaxima muitas vezes é substituido pelo requisito velocidade de cruzeiro. A relagéo
entre ambas as velocidade é conhecida e se da através da variacdo de poténcia do motor em
cada configuracdo de voo. A poténcia disponivel da aeronave depende de varios parametros,
nesta secdo, porém, sera tratada apenas a velocidade da aeronave.

As variacOes das poténcias disponivel (Pp) e requerida (Pz) como funcdes da

velocidade da aeronave séo esbogadas na Figura 37.

Figura 37 - Poténcias versus velocidade

Poténcia N
(P D P R)
Pp__ 100% P
: 80% P,
: : 60% P,
; i x% Pma.v.
Ppomin oo N | 20% P,
Vs Vminp Vmax Velocidade

Fonte: Sadraey (2017) - Adaptado

No caso de aeronaves movidas a heélice a velocidade de cruzeiro ocorre com o motor
fornecendo aproximadamente 75% de sua poténcia maxima. Assim, de acordo com o grafico
da Figura 37, as poténcias disponivel e requerida se cruzardo em um ponto onde a velocidade
da aeronave esteja entre 0,7V,,4, <V < 0,9V,,5,. NO voo de cruzeiro nivelado ambas as
poténcias sdo iguais, por isso o ponto de interseccdo. O outro ponto de interseccdo das
poténcias, de velocidade mais baixa, ndo convém com esta configuracao de voo.

Assim, é estabelecida uma relagédo linear entre as velocidades de cruzeiro e velocidade
méxima. A Equacio 161 estabelece uma relagdo entre poténcia e velocidade. E adotado um
valor que esteja dentro da faixa apresentada, ou 0,7V,,5, < V < 0,9V,45, @SSiM:

Ver = 0,8Vin5x (161)

Para encontrar a funcdo que limita a carga-alar, com o requisito de velocidade de

cruzeiro como variavel, basta substituir a Equacdo 161 na Equacao 160:
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-1
(), =5 o+ Y )| 0

cr

As curvas produzidas pelas fungdes restritivas apresentadas nas Equacdes 160 e 162
sdo parecidas. As regides aceitaveis delimitadas por ambas sdo encontradas da mesma forma.
Observando as equacdes verifica-se que quanto maior é a velocidade, menor é a carga de
poténcia. Como qualquer valor de velocidade acima daquela estabelecida nos requisitos de
desempenho é aceitavel, uma menor carga de poténcia também € aceitavel. Portanto, a regido

aceitavel é aquela abaixo da curva de restricéo:

Figura 38 - Regido aceitavel com velocidade méxima ou de cruzeiro como requisito

—/elocidade maximalcruzeiro
N Regido aceitavel

w/P

W/§s

Fonte: Autor

3. 8. 1. 3 Taxa de subida

Existem vérios parametros envolvidos na analise de desempenho de uma aeronave em
voo ascendente, como a taxa de subida (ROC), tempo de subida e angulo de subida. Uma
aeronave com o0s maiores ROC e angulo de subida e o menor tempo de subida possui
desempenho superior. E conveniente tratar dos valores maximos dos parametros que otimizam
0 desempenho da aeronave em ascensdo. Portanto, o requisito de entrada é sempre tratado o
maximo para a altitude em questdo. Neste topico sera abordada a taxa de subida.

A taxa de subida é definida como a componente normal da velocidade da aeronave em

relacdo ao solo e pode ser representada pela Equacdo 163, em que h é a altitude. Trata-se do
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quao répido uma aeronave ganha altitude.

ROC =2 = ) (163)
dt
Supondo uma aeronave em voo ascendente com angulo de ataque nulo e angulo de
subida y, como pode ser observado na Figura 39. N&o ha aceleracdo e a aeronave tem uma
taxa de subida constante, com isso, a Equacdo 76, de movimento, é utilizada. Vale lembrar

que o sistema de eixos adotado é aquele fixo no corpo.

Figura 39 - Aeronave em voo ascendente

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado
YE =0-T—-D = Wsin(y) (164)
A velocidade V da aeronave é dividida em duas componentes: uma horizontal e outra

vertical. Esta Gltima componente é justamente a taxa de subida da aeronave.

Figura 40 - Componentes da velocidade da aeronave em voo

h

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

Vsin(y) = ROC = % = h (165)

Substituindo a Equacéo 165 na Equacdo 164, tem-se a Equacéo 166. Isolando a taxa

de subida na Equacéo 166, tem-se a Equagdo 167.
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T —D =W =x (166)

(T-D)V D)V

ROC = (167)

O termo (T — D)V é conhecido como 0 excesso de poténcia da aeronave, ou a
diferenca entre a poténcia disponivel e a poténcia requerida. Para avides movidos a hélice, a
poténcia disponivel depende ainda da eficiéncia propulsiva do motor, assim, a Equacdo 167

pode ser reescrita da seguinte forma:

in jol%

ROC = (168)

Assumindo que o peso da aeronave é constante ao longo da subida, ROC é maximo
quando as poténcias disponivel e requerida sdo maxima e minima, respectivamente. 1sso
acontece em uma velocidade especifica, que sera encontrada a seguir.

E preciso encontrar uma equacio para a poténcia requerida. Inicialmente, parte-se da
definicdo de arrasto. Tendo em vista a Equacdo 83 e substituindo a Equacdo 86 na Equacéo
73, temos que:

2KW cosy

1
D =2pV3SCy =2 pV2S [CDO + K( 2 ] = 2 pV2SCp, + (169)

A equacdo apresentada é uma linearizag&o utilizada para aproximar os calculos de

subida. Multiplicando ambos os lados por V:

2KW?

DV = Preq =5 pV3SCp, + = (170)

Figura 41 - Diagrama V X B4

n . A
Potencia
requerida
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[
L

Vs Vining Vimar Velocidade

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado



99

A Equacdo 170 resulta na curva apresentada na Figura 41. Para encontrar a velocidade
da aeronave que resulta na minima poténcia requerida, basta diferenciar a Equacdo 170 com
relacdo a V e igualar a zero, assim, tem-se a Equacgdo 171. Isolando a velocidade na Equacéo

171, tem-se a Equacdo 172.

2KW?

APreq _ 3 172 _ -
e 2,DV SCp, VIS 0 (171)
4 _  4KW?
V= 3Cp, (pS)? (172)

A Unica solucgéo possivel da Equacdo 172 ¢ a velocidade de minima poténcia
requerida, que ¢ a velocidade na configuragdo de méxima taxa de subida, dada pela Equacao
173. Substituindo a Equacédo 173 na Equacdo 168, tem-se a Equagéo 174.

2w

Viming = VRoCimax = 3¢,
PSyx

__ NpPmax D 2w
ROCnsx =——— 1 =
PSJTO

A razéo D /W pode ser expressa em fungédo da eficiéncia aerodindmica da aeronave,

(173)

(174)

conforme a Equacéo 175:

Cp._ .
=2= Dminp — L (175)

CLml'nP (L/D)minp

Sl

Nesta fase de projeto é dificil estabelecer a eficiéncia aerodinamica na condicdo de
minima poténcia, por isso é comum expressd-la em funcdo da eficiéncia aerodindmica
méaxima, (L/D)4x, que é facil de ser estimada, como apresentado na secdo que trata dos
parametros aerodindmicos. Para tal é necessaria uma série de manipulacfes e substituicGes,
tratadas a seguir.

O proximo passo é encontrar a razdo C, /Cp, na condi¢do de minima poténcia
requerida, (C/Cp) min,. € eXpressa-la em fungéo da Equagéo 96. Inicialmente, se expressa
Vminp @ partir das Equacdes 72 e 75, conforme a Equacdo 176. Igualando as EquacgGes 176 e

173, tem-se a equagéo 177:

1 2w
L=W= Emeinp ZSCmeP = Vininp = SC (176)
Lminp
3C
Lninp = | > (177)

Substituindo a Equacéo 177 na Equacdo 86 tem-se a equacdo 178, que leva a Equacéo
179.
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2
Commy = Cy + K( /3?(,) = Cp, + 3Cp, = 4Cp, (178)

c 3CD0
(2) _ Lminp _ K _ E 1 (179)
Cp minp CDml'np 4Cp, 2 2,/KCp,

Substituindo a Equacdo 96 na Equacdo 179, tem-se a Equagéo 180. Substituindo a
Equacdo 180 na Equacéo 175, tem-se a Equacdo 181. Substituindo a Equacdo 181 na Equacao
174, tem-se a Equacdo 182.

(), = ) =7 (5),.5, 220

D 1 2
W W/Dminp  V3(Z) (181)

D

minp

max

= NpPmax _ 2 14
ROCpgr = M50 = oy /ps = (182)
max 1’ X

Finalmente, encontra-se a funcdo que limita a carga de poténcia a partir da Equacéo

182. Basta isolar P4, /W e inverter os dois lados da igualdade. A funcéo é apresentada na
Equacéo 183.

-1

(Fuae =00+ 5 ()] %9

D)méx

A Equacéo 183 representa a funcdo restritiva, que limita a carga de poténcia da
aeronave, dada a taxa de subida como requisito de desempenho. Para descobrir a regiao
aceitavel do diagrama de restricdo € preciso observar o parametro ROC da equacdo. A taxa de
subida é denominador, logo, para maiores valores de ROC, menor sera a carga de poténcia.
Como as taxas de subida maiores do que aquela requerida na missao sao admissiveis, menores
valores da carga de poténcia também serdo admissiveis, logo a regido aceitavel do gréafico €

aquela abaixo da curva.
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Figura 42 - Regido aceitavel com taxa de subida como requisito

w— Taxa de subida
N Regido aceitavel

W/P

w/Ss

Fonte: Autor

3.8.1. 4 Teto

Outro requisito de desempenho que influencia no dimensionamento da asa e do motor
da aeronave é o teto. O teto é definido como a altitude mais elevada na qual a aeronave pode
realizar um voo reto e nivelado com seguranca. O teto também pode ser definido como a
altitude mais alta que uma aeronave pode atingir com seu préprio motor e realizar um voo
sustentado. Para aeronaves civis, existem trés classificacdes de teto, classificados de acordo

com a taxa de subida em sua altitude, ROC:

Tabela 20 - ClassificacOes de teto para aeronaves civis

Teto, h, ROC. [fpm]
Teto Absoluto, h,, 0
Teto de servico, hg, 100
Teto de cruzeiro, h. 300

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

Conhecidas as taxas de subida na altitude do teto, é possivel reutilizar a Equacéo 183,

modificando algumas variaveis:
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-1

G = Roce+ i |(5) | 099

Sendo P, a poténcia maxima do motor no teto e p. a densidade do ar na altitude do
teto.

A poténcia do motor se relaciona com a altitude de voo a partir da Equacao 156, que
modificada para as circunstancias de teto transforma-se na Equacdo 185. Inserindo a Equacéo

185 na Equacdo 184 e isolando a carga de poténcia, tem-se a Equacgédo 186.

m
P. =P, (%) = Pya,™ (185)
(&) = poe” (186)
P O)C ROCc+ —2
c (%)méx (s}pc 3?0

Como ja demonstrado na secdo que trata dos parametros atmosféricos, a densidade do
ar depende da altitude. Quanto maior € a altitude, em relacdo ao nivel do mar, menor ¢é a
densidade. Existem dois parametros na Equacdo 186 que denotam altitude e podem ser
utilizados como requisitos de teto: a densidade absoluta (p.) e a densidade relativa (o).
Conhecida a altitude de teto conhecem-se também ambos os parametros.

Na determinacdo da regido aceitavel do diagrama de restricdo deve-se analisar
simultaneamente tanto a densidade absoluta quanto a densidade relativa. Ambas, porém,
levam ao mesmo resultado: Quanto menor a densidade, absoluta ou relativa, maior a altitude e
menor a carga de poténcia. Como altitudes superiores ao teto indicado nos requisitos séo
admissiveis, menores cargas de poténcia também sdo admissiveis. Logo a regido aceitavel é

aquela abaixo da funcéo de restricao.
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Figura 43 - Regido aceitdvel com teto como requisito

— Tt
N Regido aceitavel

W/P

w/s

Fonte: Autor

3. 8. 1. 5 Distéancia de decolagem

Os requisitos de decolagem sdo frequentemente especificados em termos de requisitos
minimos de execugdo em solo, uma vez que cada aeroporto tem uma pista limitada. A
distancia de decolagem ¢ definida como a distancia do ponto de partida da aeronave até a
localizacdo de um obstaculo imaginario padrdo que a mesma deve sobrevoar. Segundo 0s
regulamentos de aeronavegabilidade, a altura deste obstaculo para aeronaves da aviagdo geral
é de 50 ft. Conforme ilustrado na Figura 44, a decolagem pode ser dividida em trés fases: (1)
Secdo de rolagem no solo; (2) Secéo de transi¢do ou rotacao, e (3) Segéo no ar. Suas

respectivas distancias sdo: Sro., Sto, € Sto,-
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Figura 44 - Distancias dos segmentos da decolagem
Segdo de rolagem no solo Secdo de transicdo Secdo no ar

Caminho livre

Fim da rotacdo
Inicio da rotagao /T
] o

Liberagao do freio h
¢ Obstaculo

O\ N
¥

I

1

1

1

:-1- —————————————— STOG ------------ -PH— STOR — STOA —
i Decolagem

1

I
STO ':‘

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

Como ja mencionado, das trés distancias, aquela analisada como requisito de

desempenho e especificada na missao € a distancia de rolagem no solo, ou Sro_..

3. 8. 1. 5. 1 Distancia de rolagem no solo na decolagem

Durante a aceleracéo da aeronave em solo, cinco forgas séo aplicadas de maneira
simultanea: Tracédo (T), arrasto (D), sustentacdo (L), peso (W) e a forca de atrito entre as
rodas e a pista (Fy). A Figura 45 apresenta a variacdo de tais forcas durante este segmento da

decolagem em aeronaves a hélice.
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Figura 45 - VariagOes das forcas durante a corrida em solo

4

Forca L

Velocidade Vz -

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

A forca de atrito é definida como:
Fr = uN (187)
Sendo u o coeficiente de atrito entre as rodas e 0 solo e N a for¢a normal de reacao do
contato das rodas com a superficie. A Tabela 21 apresenta valores numéricos para o

coeficiente de atrito entre as rodas e varios tipos de superficie de pista.

Tabela 21 - Coeficiente de atrito para varias superficies de pista

Superficie Coeficiente de atrito, u
Concreto seco/ asfalto 0,03 -0,05
Concreto Umido/ asfalto 0,04 - 0,06
Grama curta seca 0,06 — 0,06
Grama curta Umida 0,07 - 0,08
Grama longa seca 0,08 -0,12
Solo macio 0,01 -0,03

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

Com base na segunda lei de Newton o somatorio de todas as forcas € igual a variacéo
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da quantidade de movimento da aeronave. Aplica-se a segunda lei de Newton nas direcdes

vertical e horizontal. Supondo que a massa da aeronave € constante:
av
YF = m— (188)

Na direcdo vertical, a forca normal de reacéo € igual a soma algébrica do peso da
aeronave e sua sustentacdo. O balanco de forcas € mostrado na Equacdo 189. A sustentacdo na
decolagem pode ser expressa de acordo com a Equacdo 72, o que leva a Equacgéo 190.

N =W — L (189)
1
LTO = EpVZSCLTO (190)

O coeficiente de sustentacdo na decolagem (Cy,,) ndo € constante e varia a medida

que 0 avido é acelerado. A partir das Equac@es 72 e 75 temos que:

1
L=W =pV?25Cy, = Cipp = sz 7 (191)

Sadraey indica que um fator deve ser adicionado a Equacdo 191 devido a uma
contribuicdo da tracdo do motor na direcdo vertical e, além disso, a mesma referéncia adota

uma velocidade especifica para analise, assim:
Cryp =0, 9 = (192)

'z, como pode ser observado na Figura 44, é a velocidade da aeronave ao final da fase
de rolagem no solo.

Nesta velocidade a aeronave inicia a decolagem de fato. A velocidade de rotagdo pode
ser representada em funcao da velocidade de estol através da Equacdo 193, em que K, é uma
constante que vale de 1,1 — 1,3.

Vr = K1oVs (193)

A partir da Equacdo 120 temos que a velocidade de estol é definida pela Equacéo 194.

Substituindo a Equacdo 194 na Equacdo 193, tem-se a Equacédo 195.

Vs = (194)

PSCL

max

Vr =Ko (195)

max

pSCy,
Na direcdo horizontal do movimento da aeronave, o balanco de forcas é dado pela
Equacéo 196. Isolando a aceleracdo na Equacdo 196, tem-se a Equacéo 197.
T—D—puN =mS = ma (196)

TD;LN

(197)

O arrasto na decolagem (D) pode ser expresso de acordo com a Equagdo 73,
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levando a Equagdo 198.
1

DTO = pVZSCDTO (198)

T2
Cp,,, POr sua vez pode ser obtido a partir da polar de arrasto, conforme a Equagao 199.

Segundo (Sadraey, 2017), aeronaves da aviacéo geral, CDOTO = 0,03 — 0,05.

Cpro = Cpy,, + KC,.,? (199)

oT

Manipulando a definigéo de aceleracdo pode-se encontrar a distancia percorrida em
funcéo de varidveis conhecidas:

a=Z =B _Dy _, 4ds = VdV (200)
dt das dt as

Integrando ambos os lados € obtida a distancia de rolamento no solo, conforme a
Equacdo 201. Substituindo a aceleracdo da Equacéo 201 pela Equacdo 197, a Equacéo 201
pode ser reescrita conforme a Equagéo 202.

14
STOG = f;dV (201)

mV

STOG = fT—D—HN dV (202)

Substituindo a forca normal pela Equacdo 198 e aplicando as Equacdes 198 e 190 para

arrasto e sustentacao respectivamente, temos que:

mV
Srog = J T—uW=3pV?S(Cpyo=HClpo) 4V (203)

A Equacdo 203 deve ser integrada de zero ateé a velocidade de rotacdo (V). Ao
substituir Vi pela Equacdo 195, temos que a distancia de rolagem no solo ¢ definida pela

Equacdo 204. Isolando a razdo (T /W) na Equacao 204, tem-se a Equacdo 205:

w 1 (T/W)-u
Sro. == 1 204
TOg (S)pg(CDTO—uCLTO) n T /W)= KLoz(CDTO—uCLTO) ( )
CL

max
2 - _
 KL0"€Dro=HCLrp) 5106P9CDro~HClLro)
CL wW/s)

(1) — max
- ST0PICDyy—HCLr )
Vo R

p—|u

(205)

O proximo passo é a conversdo de tragdo para poténcia, mais comum em analises
envolvendo aeronaves a hélice. E utilizada a seguinte relagéo:
P
Tro = 22— (206)
VR
Deve-se ter em mente que a poténcia na decolagem é maxima. Substituindo a Equacéo

206 na Equagéo 205, aplicando a Equagéo 193 que relaciona V; com a velocidade de estol e

invertendo ambos os lados:
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(ﬂ) - v [1—exp( w/s) )] (207)
PJrTo0 . KLOZ(CDTO_”CLTO) (STOGpg(CDTo _”CLTO))
KroVs |:l‘l' u+ Lnax exp W/S)

A Equacdo 207 representa a funcgéo restritiva, que limita a carga de poténcia da
aeronave, dada a distancia de decolagem como requisito de desempenho. Para descobrir a
regido aceitavel do diagrama de restricdo € preciso observar o parametro S, . da equagéo.
Conforme a distancia de decolagem aumenta, a magnitude da carga de poténcia também
aumentara. Uma vez que menores distancias de decolagem sdo admissiveis, menores cargas
de poténcia também sdo admissiveis. Portanto a regido aceitavel é aquela abaixo da curva de
restricao.

Figura 46 - Regido aceitavel com distancia de decolagem como requisito

m— [)istancia de decolagem
N Regiso aceitavel N

w/P

W/S

Fonte: Autor

3. 8. 1. 6 Distéancia de pouso

O pouso € a ultima fase de um voo convencional. Uma operacao de pouso inicia-se
com a aproximacao, passa pela rotagdo, frenagem e termina com a parada completa da
aeronave. Esta fase ndo é apenas uma operacao inversa a decolagem, pois existem algumas
diferencas importantes a serem consideradas. Na decolagem o motor opera com maxima
poténcia enquanto que no pouso a poténcia é minima ou nula. O peso € outro fator que muda,

no pouso é muito menor que na decolagem, pois uma grande quantidade de combustivel ja foi
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consumida. Em geral, a diminuicdo de peso causa uma menor distancia percorrida até a
parada, que € de 20% - 30% menor que a distancia de decolagem. Durante o pouso a forca de
frenagem é fundamental na desaceleracdo da aeronave.

O pouso € medido desde a aproximacéo sobre um obstaculo imaginario até a parada
completa da aeronave em solo. E dividida em trés segmentos: (1) Aproximagéo (2) Rotacéo e

(3) Frenagem. Suas respectivas distancias sao: S, ,, S, e S, .. A Figura 47 ilustra o pouso de

uma aeronave bem como as distancias de cada segmento.

Figura 47 - Segmentos da distancia de pouso

Aproximagéo

=
#

(e} A
N Parada
\\Toque Rotacgéo Frenagem V=0

.
\ -

/////////////////]////////‘///////// /77

St

" Spy —wlt—— 51

St

Fonte: Sadraey (2017) - Adaptado

Semelhante a decolagem, o pardmetro de desempenho mais importante € o trecho em
gue ha contato da aeronave com a pista. Quanto mais curta a corrida no solo, melhor o
desempenho da aeronave. Portanto, apenas a distancia de corrida no solo é tratada nesta etapa
de projeto.

3. 8. 1. 6. 1 Distancia de rolagem no solo no pouso

Durante a desaceleragdo da aeronave em solo, seis for¢as agem sobre a aeronave
simultaneamente: Peso (W), arrasto (D), sustentacédo (L), forca de frenagem, que ndo inclui
os freios aerodinamicos (Fg), a forca de atrito entre as rodas e a pista (Fy) e a forga de tragéo

(T). A forca de tragdo nesta fase é minima. A Figura 48 apresenta a disposi¢éo de tais forcas,
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bem como suas variag¢Oes durante a corrida no solo.

Figura 48 - Variacdo das forgas durante a corrida no solo

L
1

Forga

Distdancia

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

A forca de atrito entre as rodas e a pista (Fy) € encontrada atraves da Equacdo 187 que,
na configurac@o de pouso, assume a seguinte forma:
Fr = p N (208)
O coeficiente de atrito entre as duas superficies é aumentado durante o pouso devido
ao acionamento dos freios nas rodas. A Tabela 22 apresenta valores numéricos para o

coeficiente de atrito entre as rodas, com freios acionados, e varios tipos de superficie de pista.



Tabela 22 - Coeficiente de atrito com freios para varias superficies de pista

Superficie Coeficiente de atrito,
Concreto seco/ asfalto 0,04 - 0,06
Concreto umido/ asfalto 0,05-0,07
Grama curta seca 0,06 - 0,07
Grama curta imida 0,08 - 0,09
Grama longa seca 0,09-0,14
Solo macio 0,13-0,14

Fonte: Sadraey (2017) — Adaptado

Aforca de frenagem Fp € uma funcdo do mecanismo de freio e velocidade da
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aeronave. Ela pode ser aproximada por uma forca de atrito em funcéo do peso da aeronave,

conforme a Equacdo 209. Valores tipicos para ug estdo entre 0,1 — 0,5.
Fg = pugW (209)

Na deducdo da equacéo que fornece a distancia de rolagem no solo, aplica-se primeiro

a Equacdo 188, que trata da segunda lei de Newton, nas direcGes vertical e horizontal. Na
direcéo vertical, temos a Equagdo 210.
YF=0-N=W—L(210)

A sustentacdo no pouso pode ser expressa de acordo com a Equagdo 72, levando a

Equacéo 211.
Ly = 7pV2SCy, (210)

O coeficiente de sustentagcdo no pouso é estimado a partir das Equacdes 72 e 75,

levando a Equacédo 212, em que V,, a velocidade de aterrissagem da aeronave.

1 2w
L=W= EpVL ZSCLL - CLL = W(Z:LZ)

Semelhante a velocidade de rotacdo durante a decolagem, a velocidade de

aterrissagem pode ser expressa em funcéo da velocidade de estol, através da Equacéo 213,

que K; uma constante que vale de 1,1 —1,3.
VL = KLVS (213)

Substituindo a Equacdo 194, que apresenta a velocidade de estol, na Equagao 213,

2W
V, =K /pSCL ' (214)

tem-se a Equacéo 214.

em

Diferentemente da direcdo vertical, na dire¢do horizontal, o balango de forgas é dado

pela Equagdo 215.

YF=mS > T—D—F —Fy =ma(215)
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A forca de tracdo é sempre nula durante a rolagem no solo a menos que haja uma forca
de resisténcia proveniente do motor, conhecida como reverso. Portanto, para aeronaves da

aviacdo geral, a Equacéo 215 pode ser reescrita conforme a Equacéo 216.
av
2F=mE—>D—Ff—FB = ma (216)
Isolando a aceleracdo na Equacao 216, tem-se a relacdo estabelecida pela Equacéo
217.

DFf Fg

a= (217)

A forca de arrasto na aterrissagem pode ser expressa de acordo com a Equacao 73,

levando a Equacéo 218.
1
DL = EpVZSCDL (218)
Cp,, por sua vez, pode ser obtido a partir da polar de arrasto, levando a Equagéo 219.

Cp, = Cp, +KCp,” (219)

L or,

O coeficiente de arrasto parasita durante o pouso € estimado estatisticamente. De

acordo com (Sadraey, 2017), o CDOL de aeronaves da aviacdo geral vale de 0,035 — 0,055.

Da mesma forma que foi feito no topico referente a decolagem, integra-se a Equacéo
200, que trata da aceleracdo, de ambos os lados, obtendo a Equacéo 220. Substituindo a

aceleracdo na Equacdo 220 pela Equacdo 217, tem-se a Equacdo 221.

S1e = [ =dV (220)

Sie = [ —— P v (221)

Substituindo cada termo forga da Equacgéo 196 por suas definigdes, temos que, a

Equacéo 221 se transforma na Equacéo 222.

= my dv (222)

SL 1
5PV2S(Cp ~mLCry ) ~W (uL—HB)

G

Integrando de zero, até a velocidade V;, é encontrada a distancia percorrida durante a
rolagem no solo no pouso, tem-se a Equacdo 223. Substituindo V, na Equacédo 223 pela
Equacdo 214, e reorganizando os termos, tem-se a Equacgédo 224. Isolando a carga alar na

Equacdo 124, tem-se a Equagéo 225.

1 2
_ m 2PSm(Cp, —ui.Cry VL2 +W (up+ur)
SLG N pS(CDL—uLCLL)l [ W(up+ur) (223)
_ w KLZ(CDL—MLCLL)]
S1 = pSg(Cp,—uLCL;) In [1 + ClLypsr (UBFHL) (224)



113

(K) _ SLeP9(Cpy—mLCLy) (225)
Stg in|1s*L (ot )
CLppax (FBHEL)

A carga alar no pouso deve ser convertida para a carga alar na condic¢do de decolagem,
que é aquela adotada para a analise de todos os demais requisitos de desempenho. Isso é
necessario porque o peso varia muito devido ao consumo de combustivel durante a misséo.
Para tal, estima-se que 0 peso no pouso é igual ao peso maximo de decolagem menos 0 peso
do combustivel consumido, como pode ser observado na Equacdo 226. Dividindo toda a
Equacéo 226 por Wy, tem-se a Equacao 227.
W, = Wro — W (226)

2 = 1 - ZE (227)
Wro Wro

A razdo (Wp/Wy,) € conhecida como fragdo de combustivel, e seu calculo ja foi
abordado na se¢éo de estimativa inicial de peso. Assim, basta dividir a carga alar da Equagéo

225 por (W, /Wr). AEquacdo 225 pode entdo ser reescrita:

(5),, = (1) ety 29

s w K *(Cp,—nLCL
2 N

CLppax (BBHHL)

A Equacdo 228 representa a funcdo restritiva, que limita a carga de poténcia da
aeronave, dada a distancia de pouso como requisito de desempenho. Como observado, a carga
de poténcia ndo exerce nenhuma influéncia na carga alar. Com isso, no diagrama, a curva de
restricdo sempre aparece como uma reta vertical. Para descobrir a regido aceitavel do

diagrama de restrigdo € preciso observar o parametro S, . da equagdo. Conforme a distancia
de pouso aumenta, a magnitude da carga alar também aumentard. Uma vez que menores
distancias de pouso sdo admissiveis, uma menor carga alar também é admissivel. Portanto a

regido aceitavel é aquela a esquerda da curva de restricéo.
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Figura 49 - Regido aceitavel com distancia de pouso como requisito

— Distancia de pouso
I Regido aceitavel

w/P

w/s

Fonte: Autor

4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Com o intuito de validar as equagOes obtidas pela metodologia proposta, é feita uma
comparagdo com as metodologias tradicionais aqui discutidas, como (Roskam, 1985) e
(Raymer, 2018). Para tal, utilizou-se o Matlab como ferramenta computacional para a
implementacdo das mesmas. O resultado se resume no peso de decolagem estimado e no
grafico de restricGes. Para a obtencdo da area da asa e da poténcia do motor necessarias para
aeronave projetada em cada metodologia, basta dividir o peso de decolagem pela carga alar e
carga de poténcia respectivamente em algum ponto escolhido dentro da regido aceitavel dos
graficos de restricéo.

Buscou-se por parametros de entrada e dados de desempenho tipicos de duas
categorias de aeronaves da aviacdo geral: monomotor pistdo e monomotor turboélice. Os
mesmos dados foram inseridos nas trés metodologias. Os pesos de decolagem e os graficos de
restricdes com suas respectivas regifes aceitaveis de tais aeronaves em cada metodologia
podem ser observados a seguir.
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Tabela 23 - Pesos de decolagem de cada categoria de aeronave nas trés metodologias

Metodologia Categoria da aeronave  Peso de decolagem [Ib]

Proposta Pistdo 3168
Turboélice 4700

Roskam Pistao 3700
Turboélice 5000

Raymer Pistéo 3475
Turboélice 4700

Fonte: Autor.

Figura 50 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves
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Fonte: Autor
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Figura 51 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves

monomotoras a pistdo de acordo com a metodologia de Roskam
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Fonte: Autor

Figura 52 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves

monomotoras a pistdo de acordo com a metodologia de Raymer

30
[1b/hp] \ \
V\ \\
\
\ > V stall cruzeiro
\ i ——Vstall TO
25— \ ka8 V stall L
\ e = — Distancia de decolagem
o — Distancia de pouso
\ g - V cruzeiro
"\,\\\7 Gradiente de subida
20 |- i
\ ‘ s
\\ ey
\ R
Se \ g%
W/P s \ \ s
SN
Rl
\ R e——
e — =S
—_—
10 - g e
\ S
~
\,
L
Zas
S
51 e
0 L L | | |
0 10 20 30 40 50 60
w/s [lb/ft?]

Fonte: Autor
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Figura 53 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves
monomotoras turboélices de acordo com a metodologia proposta
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fonte: Autor

Figura 54 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves

monomotoras turboélices de acordo com a metodologia de Roskam
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Fonte: Autor
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Figura 55 - Gréfico de restricGes com regido aceitavel em destaque para aeronaves

(tb/hp] ®

monomotoras turboélices de acordo com a metodologia de Raymer
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Fonte: Autor

obtidos pelas diferentes metodologias, podem ser

observados alguns pontos. No geral, a metodologia proposta impde limites semelhantes as

demais metodologias.

Para efeito de ilustracdo, é valido observar o posicionamento da aeronave Cessna 182T

Skylane, uma aeronave monomotor movida a pistdo consolidada comercialmente, dentro do

diagrama de restricdo da metodologia proposta. Esta aeronave possui um peso de decolagem

igual a 3100 Ib, uma carga alar igual a 17,66 Ib/ft2 e uma carga de poténcia igual a 13,48

Ib/hp.
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V stall cruzeiro

Figura 56 - Cessna 182T Skylane no diagrama de restricdo da metodologia proposta
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Fonte: Autor

O posicionamento da aeronave dentro dos limites propostos para requisitos de
desempenho comuns a aeronaves movidas a pistdo da aviacao geral indica que a metodologia
cumpre com éxito aquilo que foi proposta. Porém, isso é apenas um indicativo. A medida que
0 projeto de uma aeronave avanga, dados experimentais e melhores estimativas de peso séo
inseridos nos estudos. Dito isto, observa-se o0 posicionamento da aeronave Lancair Evolution
no grafico de restricdes da metodologia proposta para aeronaves turboélices. Esta aeronave
possui um peso de decolagem igual a 43001lb, uma carga alar igual a 29 Ib/ft2 e uma carga de

poténcia igual a 5,7 1b/hp.
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Figura 57 - Lancair Evolution no diagrama de restricdo da metodologia proposta

30
[tb/hp]
V stall cruzeiro
Vstall TO
Vstall L
25 V cruzeiro
ROC
Teto
Distancia de decolagem
Distancia de pouso
nr (& oot
W/P 15
\\\\‘
10 N e
\\\\ T =L
‘\\» " B T
5= T
\\\K
0 1 | | 1 1 1 1 | 1 |
10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 260
w/s [Ib/ft*]

Fonte: Autor

O posicionamento da aeronave fora dos limites ndo significa que a metodologia foi
falha. Neste caso deve-se observar que a aeronave esta nas proximidades da regido aceitavel.
Muito provavelmente, durante a fase de projeto conceitual, esta aeronave se enquadrava
dentro dos limites estabelecidos pelo diagrama de restricdo. Mudancas posteriores levaram a

uma maior carga alar e carga de poténcia.

5 CONCLUSOES

Este trabalho apresentou uma proposta de metodologia particular no que diz respeito
ao projeto conceitual de aeronaves. A proposta de metodologia d& énfase na contribuicdo que
o0s dados estatisticos e os requisitos de desempenho oferecem as fases iniciais do projeto, mais
especificamente na obtencdo de pardmetros fundamentais e extremamente relevantes no
desenho de qualquer aeronave: a area da asa e a poténcia do motor. Seguindo as metodologias
tradicionais, a obtencdo de tais pardmetros se da através do grafico de restricbes, também
chamado de diagrama de projeto.

Além de apresentar resultados contundentes com a realidade das demais metodologias,
este trabalho apresenta ainda todo o desenvolvimento detalhado das equagdes e deducdes que
regem sua conduta. Isso possibilita um melhor entendimento e diminui a probabilidade de

erros por parte do leitor ao utiliza-lo.
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Outro ponto a ser destacado € a compilacdo de dados e caracteristicas de aeronaves da
aviacdo geral, mais precisamente de monomotores e bimotores movidos a pistao e turboélices.
Este material, organizado nas tabelas dos apéndices, € fruto de extensa pesquisa que além de
fornecer dados pertinentes a cada analise aqui abordada, oferece também informacdes a outras
etapas do projeto de aeronaves, como configuracbes geomeétricas tipicas, expandindo sua
aplicabilidade.

No geral, o uso de ferramentas deste tipo auxilia o projetista e diminui

consideravelmente o retrabalho nas etapas mais avancadas do projeto de uma aeronave.

5. 1. Sugestdes de trabalhos futuros

O presente trabalho da uma boa base para o projeto conceitual de aeronaves, dentro
daquilo que foi proposto. Entretanto € sabido que pode ser melhorado. Dito isto, sdo sugeridos
alguns pontos que podem ser desenvolvidos em trabalhos futuros:

e Desenvolvimento da mesma metodologia para outras categorias de aeronaves, Como
jatos;

e Inclusdo de outras metodologias ja consolidadas para comparagdo dos resultados, co-
mo Torenbeek, Sadraey e Gudmundsson;

e Inclusdo de novos requisitos de desempenho nas analises;

e Desenvolvimento de uma aeronave utilizando esta metodologia em sua fase conceitu-
al.
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APENDICE A — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras a pistio

TABELA C |unidade 2 3 a s | 6

Fabricante CESSNA SOCATA ILYUSHIN [BEECHCRAFT BEECHCRAFT

AERONAVE [T210M centurion 7820 1103 36 Bonanza B36TC Turbo Bonanza
Configuragdo interna

Ne de assentos 4 6| 4 4| 6 6
Ne de tripulantes 1 1 1 1 1 1
N2 de passageiros 3 B 3 3 5 5
Dimensdes externas

Envergadura ft 34.64] 33.497] 37.828
Comprimento total ft 26.246| 27.493 27.493
Altura total ft 10.28) 8.595) 8595
Comprimento da cabine ft 8.694) 12.598] 12.598
Altura da cabine ft 4.166| 4.166| 4.166
Largura da cabine ft 4.265 3.51) 3.51
Corda na raiz ft 5.987) 7.283) 7.283
Corda na ponta ft 3.149) 3.608| 3
C da Asa

Forma em planta Trapezoidal Retangular Trapezoidal Trapezoidal Trapezoidal

Razdo de aspecto 7.7} 6.2) 7.6
Diedro 0| 6 6
Perfil na raiz INACA 2412 RA 16.3C3 NACA 23016.5

Perfil na ponta INACA 0012 |ra 1633 NACA 23010.5

Caracteristicas das empenagens

Razio de aspecto EH 3.873 3.873
Envergadura EH 122 122
Corda na raiz 3.707] 3707
Corda na ponta 2.624] 2624
Areas

Asa ft* 174 175.5) 128.1) 158.4] 182.66] 188.1
Empenagem horizontal ft 36.82] 36.82
Profundor ft* 18} 18
Empenagem Vertical 1 15.6) 15.6
Leme s 5.60) 5.60
Pesos e Cargas

Peso vazio Ibs 2320) 2460
Peso maximo de decolagem Ios 3650) 3850
Carga atil Ibs 865) 1270
Peso do combustivel Ibs a4 648
Carga alar méxima Ibs/sq.ft 20.17| 20.47
Desempenho

Max level speed kn 176) 213
never exceed speed kn 205} 205
Cruise speed 75% n 176} 195
Maneuver speed kn 139) 139
Stall speed ¢/ flaps kn 59| 57
Stall speed s/ flaps kn 68} 65
Climb rate ft/min 1208] 1053
Service Ceiling ft 18500 25000
Takeoff run ft 1185| 1185
Landing run ft 920) 980
Alcance mn 930) 1000
Grupo Motopropulsor

Tipo de motor Pistdo Pistdo, turbocharged Pistdo Pistdo Pistdo, turbocharged  |Pistdo, turbocharged

N2 de motores 1 1 1 1
Motor/Modelo Continental T$10-520-T  [Lycoming 10-540-C4DSD  |Continental 10-360-£528  |C 10-5508  |c TSIOL-520-UB
Poténcia 310) 300) 300
Peso do motor 426,100 ] i 06| 2212
Hélice/Modelo McCauley Hartzell Hartzell Hartzell Hartzell

Nede pas 3 2 2 3 3
P Hélice 80| 87] 82| 80) ]
Peso/Poténcia 12.258 12.35] 13.75) 12.166| 1283
Caracteristicas gerais

Posicio da asa Alta Baixa Baixa Baixa Baixa

Posigdo do motor Nariz Nariz Nariz Nariz Nariz

Posi¢do da empenagem C C Ce C C

Tipo de trem de pouso Triciclo/Fixo Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil

Material utilizado Metal Metal Metal Metal Metal

Ano de fabricagio 1977 1984 1994 2006 1982
Cost 325900 520000} 153500f 760000] 350000

Fonte: Auto

r
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APENDICE A — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras a pistio

TABELA Ci (PISTAO)

10

11

12

Fabricante
AERONAVE

[Commander 115

Configuragdo interna

MOONEY PIPER
M20TN Acclaim

|PA 28-161 Warrior Il

PIPER
PA32 Saratoga I TC

GIPPSAERO
GAS Airvan

EXPEDITION
Expedition E350

Ne de assentos
Ne de tripulantes
N2 de passageiros

N
-

-

Dimensdes externas

Envergadura
Comprimento total
Altura total
Comprimento da cabine
Altura da cabine
Largura da cabine
Corda na raiz

Corda na ponta

EEE N EFEE]

32.742] 36.089)
24.9) 26.738)
8.431] 8.333]
6.266) 10.498)
4.068) 3.707]
3.904) 3.608}
5.84] 7.414)
2.92) 3.379)

36.154
27.657]
8.497]
10.367]
3.51]
4.068]
5.22
3.48)

38.156
26.574
10.334
11.515
4.166
433
5.797
2.898

Car: da Asa

Forma em planta
Razdo de aspecto
Diedro

Perfil na raiz
Perfil na ponta

Trapezoidal

Caracteristicas das empenagens

[Trapezoidal Rets
7.4
5.5]

INACA 63.182-215

NACA 64.181-412

NACA 65-415
INACA 65-416

NACA 66-415

v-35

NACA 66-415

V-35

NACA 23016

NACA 23016

Razdo de aspecto EH
Envergadura EH
Corda na raiz

Corda na ponta

4.12]
11.745)
3.182]

5.68)
12.992
2.46|
2.45)

Areas

Asa

Empenagem horizontal
profundor
Empenagem Vertical
Leme

Pesos e Cargas

Peso vazio

Peso maximo de decolagem
Carga dtil

Peso do combustivel

Carga alar maxima

Desempenho

Max level speed
never exceed speed
Cruise speed 75%
Maneuver speed
Stall speed ¢/ flaps
Stall speed s/ flaps
Climb rate

Service Ceiling
Takeoff run
Landing run
Alcance

Grupo Motopropulsor

Tipo de motor
Ne de motores
Motor/Modelo
Poténcia

Peso do motor
Hélice/Modelo
Ne de pés

P Hélice
Peso/Poténcia

pistdo

Pistdo Pistdo

Continental TSIO-550-G
310
554.154)

Hartzell

Sensenich

Lycoming 0-320-D3G

Pistdo, turbocharged

Lycoming TIO-540-AH1A
300)

i i

Hartzell

74 78
15.25] 1)

Pistdo

Lycoming 10-540-K1A5

Hartzell

300|

91
1333

pistdo

Lycoming 0-350-81A

Hartzell

Caracteristicas gerais

Posicio da asa

Posigio do motor
Posicio da empenagem
Tipo de trem de pouso
Material utilizado

Ano de fabricagdo

Cost

Baixa Baixa
Nariz Nariz
C i c

Alta
Nariz

Alta
Nariz

Metal Metal

699000)

Fonte: Autor

201400|

Metal

1994

Metal
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APENDICE A — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras a pistio

TABELA Ci (PISTAO) 13 14 15 | 16 17 18

Fabricante CESSNA TRUE FLIGHT MAULE CESSNA CESSNA

AERONAVE 1827 Skylane |AG-58 Tiger MT7-235 T7x Corvallis [T206H Turbo Stationair
Configuragdo interna

Ne de assentos 4 4| 4 4 4 6
Ne de tripulantes 1 1 1 1 1 1
N2 de passageiros 3 3 3 3 3 s
Dimensdes externas

Envergadura ft 36} 36
Comprimento total ft 2| 28.24
Altura total ft 9.317] 9.28
Comprimento da cabine ft 11159 12073
Altura da cabine ft 4,035 a13
Largura da cabine ft 651 3.67
Corda na raiz ft 5.347] 534
Corda na ponta ft 3.576) 3.70
Caracteristicas da Asa

Forma em planta Ret: 1t

Razio de aspecto 7 7.4 74
Diedro 5| 17| i 223
Perfil na raiz NACA 632416.5 INACA 2412 NACA642415 NACA 644215 NACA 2412

Perfil na ponta INACA 632416.5 NACA 2412 |NAcasa2415 |nAca 62412 NACA 2412

Caracteristicas das empenagens

Razio de aspecto EH 3.497]

Envergadura EH ft 9.875)

Corda na raiz ft 2,658

Corda na ponta ft 2.658)

Areas

Asa ft* 159.1 1755
Empenagem horizontal ft 27.89) 24.92
Profundor ft* 14.64) 20.08
Empenagem Vertical 1 14.53| 18.57
Leme s 8.72) 6.95
Pesos e Cargas

Peso vazio

Peso maximo de decolagem

Carga atil

Peso do combustivel

Carga alar maxima

Desempenho

Max level speed
never exceed speed
Cruise speed 75%
Maneuver speed
Stall speed ¢/ flaps
Stall speed s/ flaps
Climb rate

Service Ceiling
Takeoff run
Landing run
Alcance

Grupo Motopropulsor

Tipo de motor
Ne de motores
Motor/Modelo
Poténcia

Peso do motor
Hélice/Modelo
Ne de pés

P Hélice
Peso/Poténcia

| M propelier

|eistio

1

{Lycoming 0 540-13a5

235

1266

Pistdo

Lycoming 10-540-AB1AS

McCauley

Pistdo

Lycoming O-360-A4K

Sensenich

Pistdo

Lycoming O 540-J1A5

-

Hartzell

Pistdo, turbocharged

Continental TSIO-550-C
235 310|

McCauley
2] 3

78
1064 161

a42f;

Pistdo, turbocharged

Lycoming TIO-540-AJ1A

McCauley

Caracteristicas gerais

Posicio da asa

Posigio do motor
Posicio da empenagem
Tipo de trem de pouso
Material utilizado

Ano de fabricagdo

Cost

Alta
Nariz
c

Baixa
Nariz

Alta
Nariz
B

Baixa
Nariz
i

Alta
Nariz
&

150000

Triciclo/Fixo
Metal
2010)
390000)

Triciclo/Fixo
Metal

Fonte: Autor

2350004

Triciclo/Fixo
Metal

Triciclo/Fixo
compésito

214900| 799000f

Triciclo/Fixo
Compésito

525000
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APENDICE A — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras a pistio

TABELA COMPARATIVA - MONOMOTOR (PISTAO)

20

22

23

Fabricante
AERONAVE

EA 400

LANCAIR
Lancair IV

DIAMON

DA40-NG Club Star

PIPISTREL

|Panthera

Configuragdo interna

Ne de assentos
N2 de tripulantes
Ne de passageiros

Dimensdes externas

Envergadura
Comprimento total
Altura total
Comprimento da cabine
Altura da cabine
Largura da cabine

Corda na raiz

Corda na ponta

EE

C isticas da Asa

Forma em planta
Razdo de aspecto
Diedro

Perfil na raiz
Perfil na ponta

Trapezoidal

Roncz Airfoil
Roncz Airfoil

= e

Trapezoidal

RXM5-217

_|Nacasa-212

FX 63-144-4-20

10.53]

Wortmann FX 63-144-4-20

Trapezoidal

das empenaget

Razdo de aspecto EH
Envergadura EH
Corda na raiz

Corda na ponta

Areas

Asa

Empenagem horizontal
Profundor
Empenagem Vertical
Leme

Pesos e Cargas

Peso vazio

Peso maximo de decolagem
Carga util

Peso do combustivel

Carga alar maxima

Ibs 2250f
Ibs 3400|
lbs 1338}
Ibs 480)
Ibs/sq.ft 23.46

3062

g

Max level speed
never exceed speed
Cruise speed 75%
Maneuver speed
Stall speed ¢/ flaps
Stall speed s/ flaps
Climb rate

Service Ceiling
Takeoff run
Landing run
Alcance

kn 183]
kn 204}

ft 1020}
ft 1140)
mn 1000]

Tty

1197
1135
1000

Grupo Motopropulsor

Tipo de motor
N2 de motores
Motor/Modelo
Poténcia

Peso do motor
Hélice/Modelo
Ne de pds

@ Hélice
Peso/Poténcia

Pistio

10-550-N

Pistdo, turbocharged

C

310)
412.11
Hartzell

10.97]

TSIOL-550C

MT Propeller

350)
415.10)

83}
12.58]

Pistdo, turbocharged

Continental TSIO-550-E
350
415.10)
Hartzell

76§

10.14]

Pistdo

Austro Engine E4

MT Propeller

165.6)

Pistio

Lycoming 10-540-V V4AS
260
411
Pipistrel LN3

69
11.15

C icas gerais

Posigdo da asa

Posigdo do motor
Posigio da empenagem
Tipo de trem de pouso
Material utilizado

Ano de fabricagio

Cost.

Alta
Nariz
Em"T"

Triciclo/Retratil

[Compésito

Fonte: Autor

1998

Baixa
Nariz
Convencional
Triciclo/Retratil
Compésito
2012

Baixa

Nariz

Em"T"
Triciclo/Fixo
Compésito

2010)
237000

Compésito

2013




APENDICE B — Tabela comparativa de aeronaves bimotoras a pist&o

129

TABELA COMPARATIVA - BIMOTOR (PISTAO) 2 3 a4 5 6

Fabricante BNG BEECHCRAFT PIPER PIPER TECNAM

AERONAVE BN2B Islander Baron 58 PA34 Seneca V PA44 Seminole P2006T

Confi do interna

N2 de assentos 6) 10| 6) 6f 4 4
Ne de tripulantes 1 1 1 1 1 1
N¢ de passageiros 5) 9) 5| 5| 3] 3
Dimensdes externas

Envergadura 39.37) 49| 37.828) 38.878 38.55| 37.401
Comprimento total 31.33] 35.63| 29.822| 28.608| 27.591 28.412
Altura total 11.155f 13.714 9.744) 5.908] 8.497| 9.350
Comprimento da cabine 13.287 10| 12.598| 10.334 8.07] 1
Altura da cabine 3.937) 4.166| 4.166| 3.51 4.10] 3
Largura da cabine 3.8 3.576) 3.51) 4.068| 3.444 4.101
Corda na raiz 5.085 6.7] 7] 5.249 5.324) 4.733
Corda na ponta 5.085 6.7] 2.95 5.249) 3.382] 3
C i da Asa

Forma em planta Rets Ret:

Razdo de aspecto 7.7 7.4 7.2 7.3] 8.1 78
Diedro 1 o [ 7| M
perfil naraiz NACA 63-3515 NACA 23012 NACA 23015.5 NACA 65-415 NACA 65-415 NACA 63A

Perfil na ponta NACA 63-3515 NACA 23012 NACA 23010.5 NACA 65-415 NACA 65-415 NACA 63A

Caracteristicas das empenagens

Razdo de aspecto EH 3.21 4.75) 4.761 4.098| 4.176
Envergadura EH 15.32) 15.91) 13.582f 10| 10.958
Corda na raiz 4 2.56) 2.821 2.132) 2.624
Corda na ponta 4 1.312) 2.821) 2.132 2.624
Areas

Asa ft* 325 199.2208.7

Empenagem horizontal 2 106.16| 41.1)38.74

Profundor it 33.16 9.}

Empenagem Vertical ft* 53.84] 24.42|19.94

Leme ft* 17.20] 8.75|7.62

Pesos e Cargas

Peso vazio Ibs 2910 4144 3600) 3413 2600} 1676
Peso maximo de decolagem Ibs 4594 6600) 5500 4750 3800 2601
Carga util Ibs 1asslEEIE 1559 13314 1190} 906
Peso do combustivel lbs 427 780) 1164 778] 668 317
Carga alar maxima Ibs/sq.ft 22.94) 20.31) 27.61) 22.76 20.67| 16.37
Desempenho

Max level speed kn 173] 148 208 217] 168 155
never exceed speed kn 193] 183 223 204 202 168
Cruise speed 75% Kn 165 139 202 187 162 145
Maneuver speed kn e 163| 169) vas| IR
Stall speed ¢/ flaps kn 57| 40} 75| 61} 55| a7
stall speed s/ flaps kn 68 50| 84 67] 57 56
Climb rate ft/min 1240 860 1735 1462 1340 1260
Service Ceiling ft 18250) 13600 20680 25000 15000 15000
Takeoff run ft 790} 915 1185 1145] 830) 770
Landing run ft 656 460 1425 1400| 590| 625
Alcance mn 1600) 755) 1559 828 700 742
Grupo Motopropulsor

Tipo de motor pistdo Pistdo Pistdo Pistdo, turbocharged Pistdo Pistdo, turbocharged

Ne de motores 2 2] 2 2] 2] 2
Motor/Modelo Lycoming 10-360-A1B6 |Lycoming O-540-E4C5 |C 10-550C [C: TSIO-360-RB |Lycoming O-360-A1H6 |Rotax 91253

Poténcia 400) 520 600) 440] 360) 197.2
Peso do motor s 884/586.46 eoo iR
Hélice/Modelo Hartzell Hartzell Hartzell Hartzell MT Propeller

Ne de pas 2 2 3 3] 2 2
@ Hélice 78| 78) 77| 76 74} 70
Peso/Poténcia 11.49) 12.69 9.17] 10.8) 10.55 13.19
Caracteristicas gerais

Posigdo da asa Alta Baixa Baixa Baixa Alta

Posigdo do motor Asas Asas Asas Asas Asas

Posigdo da empenagem [« Cy Convencional Em"T" Convencional

Tipo de trem de pouso Triciclo/Fixo Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil

Material utilizado Metal Metal Metal Metal Metal

Ano de fabricagdo 1980} 1979 2005 1997 1978 2007
Cost 1000000] 3000000 1486000] 1242000 663500] 443900

Fonte: Autor
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APENDICE B — Tabela comparativa de aeronaves bimotoras a pist&o

TABELA COMPARATIVA - BIMOTOR (PISTA0) 7 8 9 10 11
Fabricante BEECHCRAFT PIPER DIAMON MMZL

AERONAVE Beech 60Duke PA-31 Navajo DA42 Twin Star EM 11C Orka

Confij do interna

N2 de assentos 7| 6| 7| 4 4
N2 de tripulantes 1] 1 2| 1 1
N2 de passageiros 6] 5) 5| 3| 3
Dimensées externas

Envergadura ft 45.111] 39.271 40.649| 44.028|

Comprimento total ft 26.509) 33.825 32.644| 27.985

Altura total ft 10| 12.336|

Comprimento da cabine ft 11.482] 11.833

Altura da cabine ft 3.937] 4.330)

Largura da cabine ft 4.297 4.166)

Corda na raiz ft 4.265| 7.747| 7.742] 5.872 5.204
Corda na ponta ft 4.265) 3.072) 2.903 3.084} 2.775
C isticas da Asa

Forma em planta Retangular [Reto-trapezoi [Trapezoi Trap

Razdo de aspecto 11.1] 7.2 7.2 11

Diedro | 5]

perfil na raiz |caniTsaGiPnl NACA 23016.5 NACA 63A415 Wortmann FX 63-137/20-W4

Perfil na ponta |CAHI TSAGI Pl NACA 23012 NACA 63A212 \Wortmann FX 63-137/20-W4

C isticas das

Razdo de aspecto EH

Envergadura EH

Corda na raiz

Corda na ponta ft

Areas

Asa ft*

Empenagem horizontal ft*

Profundor ft?

Empenagem Vertical ft*

Leme it

Pesos e Cargas

Peso vazio Ibs 2976 4275 4387 2756 2800
Peso maximo de decolagem lbs 6775 6500 3935 4012
Carga atil Ibs 2096 12} 1180 1212
peso do combustivel Ibs . 47g) 529
Carga alar maxima Ibs/sq.ft 26.51] 31.93] 28.38] 22.45| 22.59
Desempenho

Max level speed kn

never exceed speed kn

Cruise speed 75% Kn

Maneuver speed kn

stall speed ¢/ flaps kn

Stall speed s/ flaps kn

Climb rate ft/min

Service Ceiling ft

Takeoff run ft 1280
Landing run ft 1345
Alcance mn 920
Grupo Motopropulsor

Tipo de motor |pistao Pistdo, turbocharged Pistdo, turbocharged Pistdo Pistdo

N2 de motores | 2] 2| 2| 2] 2
Motor/Modelo |Continental 10-360-ES78B Lycoming TIO-541-E1A4 Lycoming TIO-540-A1A Lycoming 10-360 Lycoming 10-320-B1A

Poténcia 760) 620) 360) 320
Peso do motor 1097 815 600]

Hélice/Modelo Hartzell Hartzell Hartzell MT Propeller

Ne de pas 3| 3] 3] 2]

@ Hélice 76 74| 80) 7l .
Peso/Poténcia 11.55] 8.91] 10.48] 10.93] 12.54
C isticas gerais

Posigdo da asa Baixa Baixa Baixa Alta

Posigdo do motor Asas Asas Asas Asas (traseira)
Posicio da empenagem Convencional Convencional Em"T" Em"T"

Tipo de trem de pouso Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil
Material utilizado Metal Metal Compdsito Compdsito

Ano de fabricagdo 2010 1968| 2004 2003
Cost 300000 161000 600000 210000

Fonte:

Autor
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APENDICE C — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras turboélices

TABELA COMPARATIVA - MONOMOTOR (TURBOELICE)

Unidade

4

Fabricante
AERONAVE

CESSNA SOCATA

_ |€208 Caravan

TBM700

INTRACOM  |PILATUS
GM17viper _[pc12

PIPER
PA46 Malibu Mirage

Configuragdo interna

Ne de assentos
Ne de tripulantes

Ne de passageiros

=
-

Dimensdes externas

Envergadura
Comprimento total
Altura total
Comprimento da cabine
Altura da cabine
Largura da cabine
Corda na raiz

Corda na ponta

EEEEEEEE]

52.10| 41.6)
37.598) 34.924|
14.829 14.222

15| 13.287|

4.265| 4

5.151 3.97|

6.496) 5.715)

4 3.61

Caracteristicas da Asa

Forma em planta
Razdo de aspecto
Diedro

Perfil na raiz
perfil na ponta

Trapezoidal T

NACA 23017.424
NACA 23012

RA 16-43
RA 13.3-43

NACA 4415
NACA 4415

i e
NACA 63915  [NACA LS(1)-0417-MOD
INACA LS(1)-0313

NACA 63912

[Trapezoidal
10.6

45
NACA 23016
NACA 23009

Caracteristicas das empenagens

Razdo de aspecto EH
Envergadura EH
Corda na raiz

Corda na ponta

5.46

19,83

Areas

Asa

Empenagem horizontal
Profundor
Empenagem Vertical
Leme

Pesos e Cargas

Peso vazio

Peso maximo de decolagem
Carga Gtil

Peso do combustivel

Carga alar méxima

Ibs/sq.ft

3100}

3900|
1512}
24.59)

Max level speed
never exceed speed
Cruise speed 75%
Maneuver speed
Stall speed ¢/ flaps
stall speed s/ flaps
Climb rate

Service Ceiling
Takeoff run
Landing run
Alcance

kn
kn
Kn
kn
kn
kn
ft/min
ft
ft
ft
mn

1179

2035

1436

Grupo Motopropulsor

Tipo de motor
Ne de motores
Motor/Modelo
Poténcia

Peso do motor
Hélice/Modelo
Ne de pas

@ Hélice
Peso/Poténcia

Turbohélice Turbohélice
Pratt & Whitney PT6A-114A |Pratt & Whitney PT6A-64
675) 850
359.35) 474

1
Pratt & Whitney PT6A-34
750)

1

Turbohélice

Walter M-601-E | Pratt & Whitney PT6A-678 |Lycoming TIO-540-AE2A

757)

1605} 350
595

Hartzell

3| 4
108) 98]

11.85) 7.74|

McCauley

Hartzell

Hartzell

8.27 12.40

C gerais

Posicio da asa

Posi¢do do motor
Posigio da empenagem
Tipo de trem de pouso
Material utilizado

Ano de fabricagdo

Cost

|c C

Al Baixa
Nariz Nariz

Baixa
Nariz

Baixa Baixa
Nariz Nariz
C i Em"T"

Triciclo/Fixo Triciclo/Retratil

Baixa
Nariz

Convencional

1984 1950}

2022450} 2222450

Fonte: Autor

Metal

Trici
Metal Metal
2000}
860000)

Metal
1991 1988
5700000}
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APENDICE C — Tabela comparativa de aeronaves monomotoras turboélices

TABELA COMPARATIVA - MONOMOTOR (TURBOE’I.ICE)

7 8 9 10 11

Fabricante
AERONAVE

QUEST EXPLORER EXTRA LANCAIR KESTREL
Quest Kodiak 500T EA 500 Evolution K-350

Configuragdo interna

N2 de assentos
Ne de tripulantes
N2 de passageiros

Dimensbes externas

Envergadura
Comprimento total
Altura total
Comprimento da cabine
Altura da cabine
Largura da cabine

Corda naraiz

Corda na ponta

AFrrrrr

Caracteristicas da Asa

Forma em planta
Razéo de aspecto
Diedro

Perfil na raiz
Perfil na ponta

: Reto-trapezoidal

Caracteristicas das empenagens

Razdo de aspecto EH 5.5
Envergadura EH 18.044
Corda na raiz 3.838
Corda na ponta 2.690
Areas

Asa ft*

Empenagem horizontal ft*

Profundor ft*

Empenagem Vertical ft*

Leme lis

Pesos e Cargas

Peso vazio Ibs 3770} 3800) 2998 2500 5200
Peso maximo de decolagem lbs 7255 6200 4409 4300 8500
Carga util lbs 1150 820] 3351
Peso do combustivel Ibs 500 1008} 2151
Carga alar maxima Ibs/sq.ft 30.22f 31.38| 28.73] 29.05 28.21
Desempenho

Max level speed kn

never exceed speed kn

Cruise speed 75% Kn

Maneuver speed kn

Stall speed c/ flaps kn

Stall speed s/ flaps kn

Climb rate ft/min

Service Ceiling ft

Takeoff run ft

Landing run ft

Alcance mn

Grupo Motopropulsor

Tipo de motor Turbohélice Turbohélice Turbohélice Turbohélice

N2 de motores 1 1 1 1 1
Motor/Modelo Pratt & Whitney|Honeywell TPE331-14GR
Poténcia 750} 1000
Peso do motor 692] 338
Hélice/Modelo Hartzell Hartzell

N2 de pas 4 4
@ Hélice 82 93
Peso/Poténcia 5.73] 8.5
C: isticas gerais

Posigio da asa Alta Alta Baixa Baixa

Posigdo do motor Nariz Nariz Nariz Nariz

Posigio da empenagem Convencional Convencional Convencional |Convencional

Tipo de trem de pouso Triciclo/Retratil Triciclo/Retratil Triciclo/Retrétil [Triciclo/Retrétil

Material utilizado Compdsito Compdsito Compdsito Compdsito

Ano de fabricagio 2008 1998 2002 2009 2006
Cost 2454000 1035000 1750000 1000000 3200000

Fonte: Autor



APENDICE D — Tabela comparativa de aeronaves bimotoras turboélices
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TABELA COMPARATIVA - BIMOTOR (TURBOELICE) Unidade 1 2 3 4 5

Fabricante PIAGGIO BEECHCRAFT REIMS VULCANAIR PIPER

AERONAVE P180 Avanti King Air C908 F406 Caravan Il APGSTP 600 A-Viator PA-38 Cheyenne

Confi do interna

Ne de assentos 11 7] 13 11 6
Ne de tripulantes 2] 2| 1] 1] T
N2 de passageiros 9| 5 12} 10 5
Envergadura ft 46.05| 50.26 49.475 39.370] 42.683
Comprimento total ft 47.27 35.498] 39.01 36.98 34.678
Altura total ft 13.06) 14.238| 13.156|

Comprimento da cabine ft 14.927] 12.401 18.733]

Altura da cabine ft 5.74] 4.757| 4.298

Largura da cabine ft 6.07] 4.494 4.658]

Corda na raiz ft 5.97] 7.053 5.850)

Corda na ponta ft 2.03] 3.514 3.677|

Ci isticas da Asa

Forma em planta Trapezoidal Reto-trapezoidal Reto-trapezoidal Retangular Trapezoidal

Razdo de aspecto 12.3 8.6 9.7| 7.7| 38
Diedro 2 3.5 1 5
perfil na raiz NACA 23014.1 NACA 23018 NACA 63-3515 NACA 63A415

Perfil na ponta NACA 23012 NACA 23012 NACA 63-3515 NACA 63A212
Caracteristicas das emp

Razdo de aspecto EH 3.575] 4.718]

Envergadura EH 13.97| 17.257

Corda na raiz 3.9 4.232]

Corda na ponta 2.07| 3.116|

Areas

Asa ft* 172.2] 293.9]

Empenagem horizontal ft* 54.58] 63.12|

Profundor ft* 13.35) 17.87

Empenagem Vertical ft* 62.21] 37.87]

Leme it 11.30) 14}

Pesos e Cargas

Peso vazio lbs 7500 3704 5020
Peso maximo de decolagem Ibs 11550 6614 9000
Carga atil lbs 3800 2965 3983
Peso do combustivel Ibs 2802 1488 2246
Carga alar maxima Ibs/sq.ft 67.07| 34.36) 38.97| 31.38 39.91
Desempenho

Max level speed kn

never exceed speed kn

Cruise speed 75% Kn

Maneuver speed kn

Stall speed ¢/ flaps kn

Stall speed s/ flaps kn

Climb rate ft/min 2950 2003 1850 1550 2260
Service Ceiling ft 39000 30000 30000 25000 31000
Takeoff run ft

Landing run ft

Alcance mn 1500 1325 1153| 939 1320
Grupo Motopropulsor

Tipo de motor Turbohélice Turbohélice Turbohélice Turbohélice Turbohélice

N2 de motores 2] 2] 2] 2] 2

Motor/Modelo
Poténcia

Peso do motor
Hélice/Modelo
Ne de pés

@ Hélice
Peso/Poténcia

Pratt & Whitney PT6A-66

1700]
Hartzell

92
6.79]

Pratt & Whitney PT6A-21

McCauley

Pratt & Whitney PT6A-112

1000}

Hartzell

93]
9.85|

Rolls Royce 250-B17C

656

Hartzell

80j
10.08

Pratt & Whitney PT6A-28

1240
418

82
7.26

C; isticas gerais

Posigdo da asa

Posigcdo do motor
Posicdo da empenagem
Tipo de trem de pouso
Material utilizado

Ano de fabricagdo

Cost

Alta

Asas (traseira)
Em"T"
Triciclo/Retratil
Metal

Baixa
Asas
Convencional
Triciclo/Retratil
Metal

1990
7000000

Baixa
Asas
Cruciforme
Triciclo/Retratil
Metal

1992
2800000

Fonte: Autor

Alta
Asas
Convencional
Triciclo/Retratil
Metal

1983
3900000

Baixa

Asas

Em"T"
Triciclo/Retratil
Metal

2007

1974




