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1 Introducio

O presente trabalho tem como objetivo descrever o projeto preliminar de uma aeronave
utilitdria (commuter) desenvolvido no periodo de Marco a Junho de 2006 como trabalho
pratico da disciplina “ Projetos de Aeronaves 1” do curso de engenharia mecanica

( Trajetoria Aeronautica ) da Universidade Federal de Minas Gerais.

A aeronave a ser desenvolvida deve servir como op¢do atualizada, buscando a
substituicdo das aeronaves ultrapassadas de mesma categoria como os antigos Piper,
Cessnas e Bechcrafts de 6 e 4 lugares. O projeto em questdo sera o desenvolvimento de
uma aeronave para ser introduzida neste mercado. Para tal, utilizar-se-a tecnologias de
ponta para a sua construcdo (titAnium, materiais compostos, glare e suas combinacgdes).
Além disso possuird aerodinamica refinada, alto grau de automacdo e fara uso de
tecnologias modernas na sua propulsdo (motores a ciclo diesel), com solucdo que

elimine problemas de assimetria em caso de perda de um dos motores.



2 ESPECIFICACOES E REQUISITOS

Propde-se o desenvolvimento de uma aeronave da categoria commuter, bimotora, de 4
ou 6 lugares, pressurizada, capaz de operar em pistas curtas e precarias, destinado ao
transporte executivo que atenda as normas do DAC e do FAA. Os seguintes itens serdo

subdivididos para analise:
1) Desempenho almejado
2) Missao tipica
3) Caracteristicas pretendidas
4) Requisitos
2.1 Desempenho almejado

A aeronave devera atender os seguintes parametros de desempenho:

e Velocidade de cruzeiro a 75% da poténcia igual a 450km/h
e Alcance de translado 3000km
e Altitude maxima de operacao de 250001t

2.2 Missio tipica
A aeronave tera que atender a seguinte missao tipica:

H (#)

@ ® 1w

t (min)

Figura 2.1: Missao Tipica



Tabela 2.1 — Missao Tipica

TEMPO (min) ALTITUDE (ft)

1 Warm-up, taxi e decolagem. 20

2 Subida 1 10 000
3 Cruzeiro 1 10

4 Subida 2 25000
5 Cruzeiro 2 240

6 Descida 1 10 000
7 Espera 30

8 Descida 2

9 Aproximacgio 20

10 Taxi 10

2.3 Caracteristicas Pretendidas

As caracteristicas da aeronave sao:

“Design” moderno
Acabamento refinado
Avidnica de ltima geragdo

Possibilidade de pouso em pistas curtas e precarias

Conceito de “Safety Assesment” principalmente relacionado a solucao que

elimine problemas de assimetria em caso de perda de um dos motores.




2.4 Requisitos

A aeronave devera atender ao requisito de homologacdo FAR part 23. Além disso
devera possuir os equipamentos minimos para homologacao:

- VFR

- IFR



3 LISTAS DE PRIORIDADES

No projeto surgem parametros antagénicos entre os quais se deve priorizar um em
detrimento de outro(s). Para facilitar a escolha de projeto e deixar explicitas as
caracteristicas mais desejaveis, torna-se necessario estabelecer uma lista de prioridades.
Foram observadas quais as caracteristicas eram mais importantes para classificar a
aeronave como uma opc¢ao de mercado e que a faga atraente principalmente do ponto de

vista de um “Air Taxi”.

De forma a suprir estas caracteristicas, a ergonomia se destaca como prioridade nimero
um, uma vez que o publico alvo demanda um nivel de conforto acentuado. Em segundo
lugar a aeronave deve preservar a vida dos seus ocupantes em caso de acidentes e

diminuir a0 maximo a probabilidade de ocorrer um eventual incidente.

Como terceira prioridade, o avido deve possuir um design arrojado de forma a atrair os
clientes e introduzir um aspecto moderno em relagdo aos seus concorrentes. A estética

desempenha um papel importante na hora da escolha da aeronave.

Como quarta prioridade, com a finalidade de se reduzir o tempo ocioso devido a
manuten¢do, considerou-se a mantenabilidade como um item importante, uma vez que
¢ oneroso manter uma aeronave fora de operagdo, além de trazer aborrecimentos por

tempo perdido.

O custo de operagdo ¢ um aspecto relevante sendo classificado como quinta prioridade.
Hé uma exigéncia por parte dos clientes em usufruir da aeronave com o menor gasto

possivel. Este também ¢ um dos aspectos determinantes na competitividade do avido.

A facilidade na constru¢ao diminui o custo final de aquisi¢do, por isso se classificando

em sexto lugar.

A seguranga operacional ndo ¢ um item crucial, visto que apenas pilotos experientes
operarao este tipo de aeronave. Por isso, apenas o minimo necessario sera oferecido, se

classificando como oitava prioridade.



O desempenho ¢ colocado como uma condicdo a ser atendida impreterivelmente. Desta

forma ndo cumpre um papel importante na tomada das decisdes, se classificando como

nona prioridade.

Por ser um avido de passageiro, a manobrabilidade fica em ultimo lugar, por ter missdo

de translado, ndo exigindo movimentos abruptos.

O projeto da aeronave seguird a seguinte ordem de prioridades conforme lista abaixo:

Tabela 3.1- Lista de Prioridades

1- Ergonomia

Conforto para o passageiro em todos os aspectos.

Assentos, temperatura, pressao etc.

2- Seguranca Estrutural

“Crashworthness”,  “failsafe” e “  Safety

Assessment”.

3- Estética

Design moderno e atrativo

4- Facilidade de Manutenc¢ao

Facilidade na aquisi¢do de pegas, acessibilidade aos

sistemas, montagem.

5- Custo Operacional

Baixo consumo, baixo custo de manutencao.

6- Facilidade Construtiva

Menor complexidade nos perfis, ferragens

idénticas, processo de fabricacdo mais simples.

7- Custo de Fabricacao

Utilizar pecas mais acessiveis no mercado,

materiais mais baratos.

8- Seguranca Operacional

Estol suave, baixa velocidade de estol, utiliza¢ao de

trem de pouso triciclo.

9- Desempenho

Alta razdo de subida, velocidade maxima, alto teto

de servigo.

10- Manobrabilidade

Alta razao de arfagem, rolamento etc.




4 ESTUDOS PRELIMINARES

4.1 Métodos comparativos

Os métodos comparativos sao um conjunto de informacdes visando a orientacdo na
concepgdo da aeronave. Apresenta-se a seguir quatro grupos que definem os métodos

comparativos a saber:

4.1.1 Tabela comparativa

E usual estabelecer a elaboracdo de uma ou mais tabelas (tabelas comparativas) nas
quais comparecem aeronaves a serem analisadas e suas caracteristicas basicas, como:
dimensdes, areas, pesos, dados de desempenho, perfis utilizados, poténcia e tipos de

motores etc.
As tabelas comparativas sdo muito valiosas para o projeto, pois visam o estabelecimento
dos parametros basicos da nova aeronave, via comparagdo, analise de tendéncias,

interpolagdo ou extrapolacao.

Abaixo segue uma listagem de avides que se assemelham com o avido em projeto.



Tabela 4.1-Tabelas Comparativas

TABELAS COMPARATIVAS
Aeronave Asa Trem Capacidade
N° de
Fab Model P Forma em
abricante odelo osicao Assentos | Passageiros
Planta Pouso
EMB 110
1 Embraer ) Baixa Trapeizodal Triciclo
Bandeirante
EMB 121
2 Embraer Baixa Trapeizodal Triciclo
Xingu
3 Let 410A Alta Trapeizodal Triciclo
4 Mitsubishi UM-2L Alta Trapeizodal Triciclo
Scottish Jetstream Srs
5 Baixa Trapeizodal Triciclo
Aviation 200
] (PA-42-1000) o
6 Piper Triciclo 10 8
Cheyenne 400
King Air Retangular
7 Beechcraft Baixa . Triciclo 6 4
C90A Trapeizodal
Super King Air ) Retangular o
8 Beechcraft Baixa Triciclo 8 6
B200 Trapeizodal
9 BAe Jetstream 31 Baixa Trapeizodal Triciclo 12 10
AP 68TP-600
10 Partenavia ) Alta Retangular Triciclo 10 9
Viator
11 Piaggio P180 Avanti Meédia Trapeizodal Triciclo 7 5
Reims Cessna F406 Retangular
12 Baixa Triciclo 14 12
Aviation Caravan II Trapeizodal
13 Partenavia P68C Alta Retangular Triciclo 6 4
Bi
14 Beechcraft Duke B60 Baixa Triciclo
Trapeizodal




Tri

15 Beechcraft B99 Airliner Baixa Triciclo
Trapeizodal
16 HPA TT62 Alekto Média Triciclo 5 4
Retangular
17 Cessna 414 Baixa Triciclo
Trapeizodal
Retangular
18 Cessna 421ClI Baixa . Triciclo
Trapeizodal
o Skytrader 800 o
19 Dominion Alta Retangular Triciclo
STOL
G-21G Turbo-
20 McKinnon Alta Trapeizodal Triciclo 12 10
Goose
] PA-31P ) Bi o
21 Piper Baixa Triciclo
Navajo Trapeizodal
PA-31-350 Bi
22 Piper . Baixa . Triciclo 8 6
Navajo Trapeizodal
PA-31T Bi
23 Piper Baixa Triciclo 8 6
Cheyenne Trapeizodal
Starship Series Bi
24 Beechcraft Baixa Triciclo 8all 6a9
200 Trapeizodal
Rockwell Commander
25 Alta Trapeizodal Triciclo 7al2 6all
International 690A
DHC-6 Twin
Boeing . .
26 Otter Series Alta Retangular Triciclo 20 18
Canada
300
HAMCY 12 1I
27 HAMC Alta Retangular Triciclo 19 17
STOL
28 LET L-610 Alta Trapeizodal Triciclo 43 40
29 Dornier 228-101 Triciclo 17 15
Pilatus
30 Britten- BN-2T Alta Retangular Triciclo 6 3

Norman
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31 VulcanAir VA 300 Alta Retangular Triciclo 10 8
32 ZRIPSL EM-11 ORKA Alta Triciclo 4 3
Retangular
33 Cessna 441 Conquest Baixa ) Triciclo
Trapeizodal
34 Fairchild Merlin 300 Baixa Trapeizodal Triciclo 10 8
35 Beechcraft Baron 58 P Baixa Trapeizodal Triciclo
TB-360
36 Socata Triciclo
Tangara
37 Adam Adam 500 Baixa Triciclo 6 5
38 Angel Angel 44 Baixa Triciclo 6 4
39 Diamond DA 42 Twin Baixa Triciclo 4 2
40 Piper Séneca V Baixa Retangular Triciclo 7 5
Tabela 4.2 - Tabelas Comparativas (continuacio)
Dimensdes Externas
Envergadura Dist..entre
Dist.. entre
Comprimento Altura da Largurada | Comprimento Rodas e o
Envergadura oTremea
Total Total Empenagem Fuselagem da Fuselagem Trem
Ne Triquilha
Horizontal Principal
m m m m m m m M
1 15,32 14,23 4,13 7,54 1,7 13,74 4,94 4,56
2 14,4 12,32 4,94 5,58 1,86 11,01 5,24 2,86
3 17,48 13,61 5,65 6,67 12,89
4 11,49 12,01 4,17 4,8 11,84 2,41 4,39
5 15,85 14,37 5,32 6,6 1,98 13,84 5,94 4,60
6 14,53 13,23 5 6,65
7 15,32 10,82 4,34 5,26 3,89 3,73
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8 16,61 13,34 4,57 5,61 523 4,56
9 15,85 14,37 5,32 6,6 1,98 13,4 5,94 4.6
10 12 10,85 3,64 4,01 1,2 9,66 2,167 3,51
11 13,84 14,17 3,9 2,84 5,79
12 15,08 11,89 4,01 5,87 428 3,81
13 12 9,55 3.4 3,9 2,4 3,5
14 11,97 10,31 3,76 5,18 3,36 2,81
15 14 13,58 438 6,82 3,96 5,48
16 11,24 11,52 3,71 4,46 1,55 10,5

17 12,17 10,29 3,55 5,18 4,48 3,19
18 12,53 11,09 3,49 5,18

19 15,49 12,07 6,02

20 16,76 12,5 5,76 2,76 1,68
21 10,52 3,99 6,05

22 12,4 10,55 3,96 5,52

23 13,01 10,57 3,89 6,05

24 16,6 14,05 3,68 1,78 13,67

25 14,22 13,52 4,56 6,03 47 5,38
26 19,81 15,77 5,94 6,3 3,71 4,53
27 17,235 14,86 5,575 3,6 4,698
28 25,6 21,419 7,608 7,908 2,7 20,533 4,59 6,596
29 16,97 15,04 4,86 6,45 33 5,53
30 14,94 10,86 4,18 4,67 1,21 3,61 3,99
31 12 10,18 3,63 4,01 2,37 3,17
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32 13,5 8,65 2,62 3,7 1,3 2,42 3,38
33 14,12 11,89 3,99 5,81
34 16,6 12,85 5,13 4,86
35 11,53 9,09 2,79 4,85 2,92 2,72
36 11,23 9,09 3,16 4,24 3,30 1,85
37 13,41 11,18 2,9 3,57 3,08
38 12,16 10,21 3,51 5,30 3,95 4,67
39 13,42 8,5 2,60
40 11,85 8,72 3,02 4,14 3,38 2,13
Tabela 4.3- Tabelas Comparativas (continuacio)
Areas
Alar Ailerons Flaps Leme Profundor Fmpenagem Fmpenagen
Ne Vertical Horizontal
M2 m? m? m? m? m? m?

1 29 2,18 5,04 1,68 44 2,07 5,43

2 27,50 1,42 5,04 1,78 2,51 2,18 3,33

3 32,86 2.248 5,92 2,78 2,96 6,6

4 16,55 3,9 1,17 1,39 2,85 4,02

5 25,08 1,52 3,25 7,72 7.8

6 27,22 1,25 3,98 1,6 2,26 2,68 3,48

7 27,31 1,29 2,72 1,3 1,66 2,2 4,39

8 28,15 1,67 4,17 1,4 1,79 3,46 4,52

9 25,2 1,52 3,25 7,72 7.8

10 18,6 1,76 2,42 1,64 1,3 2,9 3,76

11 15,76 0,66 1,6 1,05 1,35 3,68 2,485
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12 23,5

13 18,6 1,79 2,37 0,44 1,59 4,41
14 19,78 1,06 2,76 1,15 1,52 1,52 4,24
15

16 14,03 0,67 2,16 0,60 1,14 2,40 2,66
17 18,18 1,06 2,13 1,65 1,64 3,52 5,64
18 19,97

19 34,44 2,75 2,49 4,185 1,97 3,67
20 35,77 3,06 5,34 2,01 431 2,72

21

22 21,3

23 21,3 1,21 3,12 0,98 2,63 1,48 6,55
24 26,09 4,78 1,04 1,01 4,92 5,67
25 24,7 1,83 1,65 1,92 1,91 2,25 3,51
26

27 34,27 5,064 7,024
28 56 3,27 11,29 5,54 5,82 8,3 7,68
29 32 2,708 1,5

30 30,19 2,38 3,62 1,6 3,08 3,41 6,78
31 18,60

32 16,65

33 22,48 4,05 5,89
34 25,78

35 17,48 1,08 1,98 0,81 1,65 1,46 511
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36 17,09 1,86 4,46
37 15,33
38 20,94 0,39 4,05 1,41 2,76 6,23
39 16,46
40 19,39 1,17 1,94 0,71 1,14 3,60
Tabela 4.4 - Tabelas Comparativas (continuagio)
Caracteristicas da Asa
Corda
Corda Corda Incidéncia | Incidéncia
na Diedro
Média | na Raiz | Perfilna | Perfil na na Ponta na Raiz
N° Ponta Alongamento
Raiz Ponta
M m m o o o
NACA NACA
1 1,35 2,32 7 3 3
23016 23012
2 1,50 2,46 7,15
NACA NACA
3 1.267 2.534 1°45° 2 0°30° 93
63A418 | 63A412
NACA NACA
4 1,54 0 2 2 7,71
64A415 | 63A212
NACA NACA
5 0,8 2,19 7 2 0 10
63A418 | 63A412
NACA NACA
6 0,97 3,12 5 1°30° 1°30° 7,8
63A415 | 63A212
7 1,07 2,15 8,6
NACA NACA
8 0,9 2,18 6 3°48' 1°7 9,8
23018.5 | 23011.3
NACA NACA
9 0,8 2,19 7 2 0 10
63A418 | 63A412
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10 1,55 7,7
Piaggio | Piaggio

11 0,63 1,79 PE 1491 | PE 1332 2 0 0 11,8

G G

NACA | NACA

12 3°30' 2 1 9,7
23018 23012

13 1,55 7,7
NACA | NACA

14 0,9 2,8 6 4 0 7,243
23016.5 | 23010.5
NACA | NACA

15 1,07 2,15 7 0 4°48’
23018 23012
LS(1)- LS(1)-

16 0,80 1,75 4°30° 1 1 9
0413 0413
NACA | NACA

17 1,16 1,71 5 2 7,5
23018 23009

18 1,14 1,77

19 1,52 3,05

20

21

22
NACA | NACA

23 5 1°30° 1°(-)
63,415 | 63A212

24 1°18'36" 2°

25 0,84 2,64 8,19

26 1,98 1,98 1,98 10,1
LS(1)- LS(1)-

27 2 2 2 W ) 4° 4° 8,7
0417 0417
MS(1)- | MS(1)-

28 1,458 2,917 2° 3°8'38,4" 0° 11,7
0318D 0312
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29 0
NACA NACA
30 2,03 0 2 2
23012 23012
NACA | NACA
31 1,55 1,55 1,55 1° 1°3° 1°3° 7,7
63-3515 | 63-3515
32 10,9
NACA
33 1,23 1,78 3°30° 2 1°(-)
23012
34 1,94 7,7
35 0,9 2,24 7,59
36 1,45 74
37 10,9
NACA NACA
38 1 2,59 23018- 23018- 5°24° -0°22° 3° 7,06
23010 23010
39 10,9
NACA NACA
40 1,60 7° 7,3
65,-415 | 65,-415
Tabela 4.5 - Tabelas Comparativas ( continuacio)
Desempenho
N° | Vel Max. Vel. Vel. Vel. Stall | Vel. Stall. Alcance T-O Run Landing
Cruzeiro Nunca Econdmica ¢/ Flaps s/ Flaps Run
Excedida de
Cruzeiro
km/h km/h km/h km/h km/h km m M
1 422 558 356 132 2220 380 350
2 467 586 389 2595 520 315
3 370 400 360 118 152 1300 496 273
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4 547 483 142 185 2334 661 573
5 422 555 433 141 2224 579 702
6 650 156 172 2304 709 621
7 450 144 163 2366 574 316
8 536 480 523 139 183 3658 566 536
9 488 426 159

10 408 315 130 151 1594 275 250
11 740 593 152 185 3335

12 455 370 150 174 2135 526 674
13 307 106 120 2242 230 215
14 447 490 438 135 150,5 1862 611 402
15 459 1339 506 851
16 444 333 1800

17 438 352 2409 517 245
18 475 2755 544 219
19 391 2575

20 338 3940 119 95
21 451 357 148 134 2414 439 823
22 435 396 137 148 1706 759 480
23 525 393 142 2739 604 567
24 626 500 156 183 3691 392 658
25 518 465 1435 152 2705 437 275
26 338 108 138 1297 213 290
27 292 328 1340 340 200
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28 490 400 250 139 172 2406 370 340
29 428 472 117 146 1343 411 600
30 280 339 74 92 1965 496 299
31 352 124 3080 394 650
32 320 230 90 1500
33 519 2704 748 739
34 555 490 202 169 193 4284 890 855
35 363 436 311 141 2086 504 448
36 306 117 132 2111 305 216
37 463 370 130 2722
38 333 387 313 95 106 3185 201 173
39 376 2750 290
40 372 113 1529 349 427
Tabela 4.6 - Tabelas Comparativas ( continuacio)
Desempenho Dimensées Internas
N° Razdo de Razio de Teto de Teto de Relagdo Comprimento | Largura | Altura
Subida Subida ¢/ Um Servigo Servigo ¢/ Peso / da Cabine da da
Motor Um Motor Poténcia Cabine | Cabine
ft/min ft/min ft ft kg/kW m m M
1 1700 300 26250 8000 5,52 8,65 1,6 1,6
2 1900 541 27000 13000 5,52 5,18 1,74 1,52
3 1615 315 23300 9175 5,35 6,25 1,92 1.658
4 2630 675 29600 15450 4,54 5,99 1,5 1,3
5 2500 600 25000 10000 3,84 7,32 1,85 1,8
6 3242 997 41000 28000 4,73 6,69 1,3 1,42
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7 2003 554 28900 14260 5,59 3,86 1,37 1,45
8 2450 740 35000 21900 4,47 6,71 1,37 1,45
9 2080 390 25000 12000 4,96 7,39 1,85 1,8
10 1932 430 25000 11000 5,83 3,6 1,12 4
11 3650 1250 41000 32000 4 6 1,83 1,75
12 1850 397 30000 16200 5,71 1,42 1,31
13 1500 270 19200 6900 6,68 3,58 1,16 1,2
14 1601 307 30000 15100 543 3,61 1,27 1,32
15 2090 561 26313 13000 4,88 7,72 1,40 1,45
16 1800 4,80 1,40

17 1580 240 30100 11350 6,23 4,42 1,40 1,29
18 1940 350 30200 14900 6,03

19 1750 20000 12000

20 1600 420 17500 7000 6,47 5,18 1,27 1,65
21 1740 240 29000 15300 5,58 4,90 1,32 1,30
22 1390 230 27200 13700 6,08 5,49 1,31
23 2800 660 29000 14600 4,9 1,3 1,32
24 3380 1030 41000 23100

25 2849 893 33000 19700 4,54

26 1600 340 26700 11600 5,64 1,61 1,5
27 1655 331 22960 9840 5,23 1,46 1,7
28 1870 492 33630 13060 5,147 11,1 2,02 1,825
29 2025 531 29600 14000

30 1130 200 17200 6500
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31 1516 335 6,37 2,92 1,32 1,27
32 787 9,35
33 2405 700 33200 18350 5,71 1,4 1,29
34 2600 750 31000 15800 3,23 1,57 1,45
35 1424 205 25000 13220 6,03 3,84 1,07 1,27
36 1400 310 20000 5500 6,42 2,90 1,14 1,25
37 1800 400 25000 15000 5,48 4,15 1,37 1,29
38 1345 196 20560 5180 5,87 3,51 1,07 1,14
39 1730 18000 8,20
40 1462 250 25000 16500 6,57 3,15 1,24 1,07
Tabela 4.7 - Tabelas Comparativas ( continuacio )
Grupo Moto Propulsor
. Diametro | Dist..
Poténcia Fabricante e das Entre
N N°de | Individual T N° de Modelo da
¢ ipo Héli Mot
Motores Modelo do P Hélices Hélice erees otores
Motor
kW (hp) m M
Pratt &
507 (680 Hartzell HC-
1 2 Whitney PT6A- | Turbohélice 3 2,36 4,80
shp) B3TN-3C
27
Pratt &
507 (680 ]
2 2 Whitney PT6A- | Turbohélice 3 Hartzell 2,36 5,10
shp)
28
Pratt &
507 (680 ]
3 2 Whitney PT6A- | Turbohélice 2,49 4,82
shp)
27
AlResearch
540 (724
4 2 ho) TPE 331-6- Turbohélice 3 Hartzell 2,29 4,50
s
P 251M
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743 (996 Turboméca Hamilton
5 Turbohélice 2,59
shp) Astazou XVIC2 Standart
746 (1000 | Garret TPE331- Dowty Rotor
6 Turbohélice 2,69
shp) 14A/14B ARA-D
Pratt &
410 (550
7 Whitney PT6A- | Turbohélice Hartzell 2,36
shp)
21
Pratt &
634 (850
8 Whitney PT6A- | Turbohélice Hartzell 2,5 5,23
shp)
42
701 (940 | Garret TPE331- )
9 Turbohélice Dowty Rotol 2,69
shp) 10UG
244.5 Allison 250- Hartzell HC-
10 Turbohélice 2,03 4,03
(328 shp) B17C B3TF-7A
Pratt &
634 (850
11 Whitney PT6A- | Turbohélice Hartzell 2,16 4,13
sph)
66
Pratt &
373 McCauley
12 Whitney PT6A- | Turbohélice 2,36
(500shp) 3GFR34C701
112
149 (200 Lycoming IO- Hartzell HC-C2Y
13 Pistdo 1,88 4,1
hp) 360-A1B6 K-2C
Lycoming TIO
14 283 Pistao Hartzell 1,88
541-E1C4
Pratt &
507 (680
15 Whitney PT6A- | Turbohélice Hartzell 2,37
ehp)
28
MT-Propeller
228 (306 | TAE Centurion
16 Pistao MTV-25-1- 1,75
hp) 4.0V-8
DCF/CF175-512
231 (310 Continental
17 Pistao McCauley 1,94
hp) TSI0-520-M
18 280 (375 Continental Pistdo McCauley




22

shp) GTSIO-520-L
Pratt &
335,5
19 Whitney PT6A- | Turbohélice
(450 hp)
27
354 (475 | Lycoming TIO-
20 ( Y £ Pistdo
hp) 720-C
317 (425 Lycoming
21 Pistao Hartzell 2,36
hp) TIGO-540-E1A
261 (350 | Lycoming TIO-
22 Pistao 2,03
hp) 540-J2BD
Pratt &
462 (620 Hartzell HC-
23 Whitney PT6A- | Turbohélice 2,36
ehp) BTN-3B
28
Pratt &
24 895 Whitney PT6A- | Turbohélice Hartzell 2,54
67
AiResearch Hartzell HC-
25 522 TPE 331-5- Turbohélice B3TN-5FL/LT 2,69
251K 10282H + 4
Pratt &
462 (620 Hartzell HC-
26 Whitney PT6A- | Turbohélice 2,59
shp) B3TN-3DY
27
Pratt &
Hartzell HC-
Whitney
27 507 Turbohélice B3TN- 2,49 4,937
Canada PT6A-
3B/T10173B-3
27
28 1358 Motorlet M 602 | Turbohélice Avia V-518 3,5 7
Hartzell HC-
533 (715 | Garret TPE331-
29 Turbohélice B4TN- 2,73
shp) 5-252D
SML/LT10574
194 (260 Allison 250-
30 Turbohélice Hartzell 1,98
hp) B17C
224 (300
31 Zoche ZO 02A Pistao 1,90

hp)
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73,5
32 2 Rotax 912 ULS Pistao Woodcomb 2,97
(98,6hp)
Garret-
462 (620
33 2 ho) AtiResearch Turbohélice Hartzell
s
P TPE 331-8-401
671 (900 | Garret TPE331- Dowty Rotor
34 2 Turbohélice 2,69
shp) 10U-513G R.321
Continental
35 2 231 Pistao Hartzell 1,98 2,03
TSIO-520L
134 (180 Textron
36 2 . Pistdo Hartzell 1,85
hp) Lycoming
Hartzell
FC7663D-2R
261 (350 Teledyne (FRONTAL)
37 2 hp) Continental Pistao 1,93
p TSIO-550-E FLC7663DF-
2RX
(TRAZEIRA)
Textron Hartzell
224 (300
38 2 ) Lycoming IO- Pistdo HCE3YR- 1,93
P 540-MIC5 2ATLF/FLC7468
101 (135 Thielert
39 2 Pistao MTV-6-A
hp) Centurion 1.7
164 (220 Teledyne
40 2 ) Pistao Hartzell 1,93 3,8
hp) Continental
Tabela 4.8 - Tabelas Comparativas ( continuacio )
Pesos e Cargas
Peso Max. Peso Max.
Peso Peso Max. Carga Paga Peso do
de Zero Carga Alar
o Vazio de Pouso Combustivel
N Decolagem Combustivel
kg kg kg kg kg kg/m?
1 3380 5600 5300 5180 193,1
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2 3175 5600 5300 204
3 3400 5700 5500 5290 1850 1100 173,5
4 3433 5250 5000 317,4
5 3485 5700 5556 1730 226
6 3431 5466 5035 4536 1732

7 2985 4581 4354

8 3656 5670 4990 1653 201,6
9 4360 6950 6600 6300 1805 1372

10 1640 2850 2550 910 680 153,23
11 3039 4767 4529 907 1224 302,3
12 2283 4246 3856 1563 1444

13 1230 1990 1890 107
14 1939 3073 3073 155,3
15 2620 4944 190,3
16 1780 2550 500 181,8
17 1871 2880 2812 991 (litros) 158,2
18 2145 3379 3265 136 2218(litros)

19 3009 5670 5445 1537(litros) 4,5
20 2245 3855

21 2222 3538 166,4
22 1866 3175 727(litros) 149,4
23 2209 4082 4082 3265 1476(litros) 4,42
24 4044 6350 6033 5352 1308 1732

25 2778 4649 4354 3969 188,1
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26 3363 5670 1941 1171 39,02
27 2840 5300 5300 4700 1700 1233 145,9
28 8730 14000 13500 12800 3800 2650 250

29 2980 5700 5700 2127 178,1
30 1914 3175 3084 2994 608

31 1730 2850 2850 2550 848(litros) 153,2
32 925 1375 400 240(litros) 82,6
33 2288 4309 4218 1703(litros)

34 3833 6001 5670 1969 232,8
35 1808 2785 2767 2585 158,2
36 1174 1724 100,8
37 1533 2857 499 186,4
38 1760 2631 2631 612 125,6
39 1080 1650 620 100,2
40 1548 2154 2047 2031 111,1

4.1.2 Fichas técnicas

As fichas técnicas foram desenvolvidas para facilitar a observa¢do das informacdes
mais relevantes da tabela comparativa e também para que seja possivel visualizar a
configuracdo externa das aeronaves. Ela consiste de uma foto aliada as trés vistas da

aeronave ¢ as informacgdes desejadas.




BAe Jetstream 31
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N° de lugares 12 Vel. nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 15,85 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 488
Comprimento (m) 14,37 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 159
Altura (m) 5,32 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 252 Razio de subida (ft/min) 2080
Alongamento 10 Distancia de decolagem(m)
Perfis NACA 63A418 Alcance (Km)
NACA 63A412
Peso vazio (Kg) 4360 Motor Garret TPE331-
10UG
Peso maximo (Kg) 6950 Poténcia individual (Kw) 701 (940 shp)
Carga util (Kg) 1805 Material
Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 25000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,96




Beechcraft B99 Airliner
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N° de lugares

Vel. nunca excedida (Km/h)

Envergadura (m) 14 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 459
Comprimento (m) 13,58 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Altura (m) 4,38 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) Razdo de subida (ft/min) 2090
Alongamento Distancia de decolagem(m) 506
Perfis NACA 23018 Alcance (Km) 1339
NACA 23012
Peso vazio (Kg) 2620 Motor Pratt & Whitney
PT6A-28
Peso maximo (Kg) 4944 Poténcia individual (Kw) 507 (680 ehp)
Carga ttil (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 190,3 Teto de servigo (ft) 26313
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,88




Dornier 228-101

N° de lugares 17 Vel.nunca excedida (Km/h) 472
Envergadura (m) 16,97 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 428
Comprimento (m) 15,04 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 117
Altura (m) 4,86 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 146
Area alar (m?) 32 Razdo de subida (ft/min) 2025
Alongamento XXXX Distéancia de decolagem(m) 411
Perfis XXXX Alcance (Km) 1343
Peso vazio (Kg) 2980 Motor Garret TPE331-
5-252D
Peso maximo (Kg) 5700 Poténcia individual (Kw) 533 (715 shp)
Carga ttil (Kg) 2127 Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 178,1 Teto de servigo (ft) 29600
Peso / Poténcia (Kg/KW) XXXX
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Embraer Emb-111 Bandeirante

N° de lugares

Até 21 passageiros

Vel.nunca excedida (Km/h) 558
Envergadura (m) 15,32 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 422
Comprimento (m) 14,23 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 132
Altura (m) 4,13 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 29 Razdo de subida (ft/min) 1700
Alongamento Distancia de decolagem(m) 380
Perfis NACA 23016 Alcance (Km) 2220
NACA 23012
Peso vazio (Kg) 3380 Motor Pratt & Whitney
PT6A-27
Peso maximo (Kg) 5600 Poténcia individual (Kw) 507 (680 shp)
Carga ttil (Kg) Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 193,1 Teto de servigo (ft) 26250
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,52
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Fairchild Merlin 300
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N° de lugares 10 Vel.nunca excedida (Km/h) 490
Envergadura (m) 16,6 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 555
Comprimento (m) 12,85 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 169
Altura (m) 5,13 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 193
Area alar (m?) 25,78 Raz@o de subida (ft/min) 2600
Alongamento 7,7 Distéancia de decolagem(m) 890
Perfis XXXX Alcance (Km) 4284
Peso vazio (Kg) 3833 Motor Garret TPE331-10U-513G
Peso maximo (Kg) 6001 Poténcia individual (Kw) 671 (900 shp)
Carga 1til (Kg) XXXX Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 232.8 Teto de servigo (ft) 31000
Peso / Poténcia (Kg/KW) XXXX




HAMC Y-12 II STOL
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N° de lugares 19 Vel.nunca excedida (Km/h) 328
Envergadura (m) 17,235 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 292
Comprimento (m) 14,86 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Altura (m) 5,575 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 34,27 Razdo de subida (ft/min) 1655
Alongamento 8,7 Distancia de decolagem(m) 340
Perfis iggg:g:}; Alcance (Km) 1340
Pratt &
Peso vazio (Kg) 2840 Motor WhitneyCanada
PT6A-27
Peso maximo (Kg) 5300 Poténcia individual (Kw) 507 (680 shp)
Carga 1til (Kg) 1700 Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 145,9 Teto de servico (ft) 22960
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,23




LET L-610

N° de lugares 43 Vel.nunca excedida (Km/h) 400
Envergadura (m) 25,6 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 490
Comprimento (m) 21,419 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 139
Altura (m) 7,608 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 172
Area alar (m?) 56 Razdo de subida (ft/min) 1870
Alongamento 11,7 Distéancia de decolagem(m) 370
Perfis I\I/{/?S(H ;(_)331 f ;) Alcance (Km) 2406

Peso vazio (Kg) 8730 Motor Motorlet M 602
Peso maximo (Kg) 14000 Poténcia individual (Kw) 1358

Carga 1til (Kg) 3800 Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 250 Teto de servigo (ft) 33630
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,147
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LET L410
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N° de lugares Vel. nunca excedida (Km/h) 400
Envergadura (m) 17,48 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 370
Comprimento (m) 13,61 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 118
Altura (m) 5,65 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 152
Area alar (m?) 32,86 Razdo de subida (ft/min) 1615
Alongamento 9,3 Distéancia de decolagem(m) 496
Perfis E:g: gg:ﬁg Alcance (Km) 1300
. Pratt & Whitne
Peso vazio (Kg) 2620 Motor PT6A-27 Y
Peso maximo (Kg) 4944 Poténcia individual (Kw) 507 (680 shp)
Carga ttil (Kg) 1850 Material
Carga alar (kg/m?) 173,5 Teto de servigo (ft) 23300
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,35




Mitsubishi UM-2L
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N° de lugares

Vel. nunca excedida (Km/h)

Envergadura (m) 11,49 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 547
Comprimento (m) 12,01 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 142
Altura (m) 4,17 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 185
Area alar (m?) 16,55 Razdo de subida (ft/min) 2630
Alongamento 7,71 Distancia de decolagem(m) 661
Perfis Eig: ggigg Alcance (Km) 2334
Peso vazio (Kg) 3433 Motor Agf;is_%airzcsh 111\;})]5
Peso maximo (Kg) 5250 Poténcia individual (Kw) 540 (724 shp)
Carga util (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 3174 Teto de servigo (ft) 29600
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,54




Partenavia AP 68TP-600 Viator

e e
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N° de lugares 10 Vel.nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 12 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 408
Comprimento (m) 10,85 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 130
Altura (m) 3,64 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 151
Area alar (m?) 18,6 Razdo de subida (ft/min) 1932
Alongamento 7,7 Distancia de decolagem(m) 275
Perfis Alcance (Km) 1594
Peso vazio (Kg) 1640 Motor AHE(;I,; éSO-
Peso maximo (Kg) 2850 Poténcia individual (Kw) 244,5 (328 shp)
Carga util (Kg) 910 Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 153,23 Teto de servigo (ft) 25000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,83




Partenavia P 68C
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N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 12 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 307
Comprimento (m) 9,55 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 106
Altura (m) 34 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 120
Area alar (m?) 18,6 Razdo de subida (ft/min) 1500
Alongamento 7,7 Distancia de decolagem(m) 230
Perfis Alcance (Km) 2242
Peso vazio (Kg) 1230 Motor L};%%I?:llizo_
Peso maximo (Kg) 1990 Poténcia individual (Kw) 149 (200 hp)
Carga 1til (Kg) Material Metalico
Carga alar (kg/m?) 107 Teto de servico (ft) 19200
Peso / Poténcia (Kg/KW) 6,68




Pilatus Britten Norman BN-2T
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N° de lugares Vel. nunca excedida (Km/h) 339
Envergadura (m) 14,94 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 280
Comprimento (m) 10,86 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 74
Altura (m) 4,18 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 92
Area alar (m?) 30,19 Razdo de subida (ft/min) 1130
Alongamento Distancia de decolagem(m) 496
Perfis NACA 23012 Alcance (Km) 1965
Peso vazio (Kg) 1914 Motor Alll};(l)r; éSO-
Peso maximo (Kg) 3175 Poténcia individual (Kw) 194 (260 hp)
Carga util (Kg) 608 Material
Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 17200

Peso / Poténcia (Kg/KW)




Piper (PA-42-1000) Cheyenne 400

N° de lugares 10 Vel. nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 14,53 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 650
Comprimento (m) 13,23 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 156
Altura (m) 5 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 172
Area alar (m?) 27,22 Razdo de subida (ft/min) 3242
Alongamento 7,8 Distéancia de decolagem(m) 709
Perfis gigﬁ ggigg Alcance (Km) 2304
. Garret TPE331-
Peso vazio (Kg) 3431 Motor 14A/14B
Peso maximo (Kg) 5466 Poténcia individual (Kw) 746 (1000 shp)
Carga util (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 41000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,73
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Reims Aviation Cessna F406 Caravan 11
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N° de lugares 14 Vel. nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 15,08 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 455
Comprimento (m) 11,89 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 150
Altura (m) 4,01 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 174
Area alar (m?) 23,5 Razdo de subida (ft/min) 1850
Alongamento 9,7 Distéancia de decolagem(m) 526
Perfis Eﬁgﬁ %;83 Alcance (Km) 2135
Peso vazio (Kg) 2283 Motor Pra}t)tT86L X]h 11 tzney
Peso maximo (Kg) 4246 Poténcia individual (Kw) 373 (500shp)
Carga util (Kg) 1563 Material
Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 30000
Peso / Poténcia (Kg/KW)




Rockwell International Commander 690A

N° de lugares 7al2 Vel. nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 14,22 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 518
Comprimento (m) 13,52 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 143,5
Altura (m) 4,56 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 152
Area alar (m?) 24,7 Razio de subida (ft/min) 2849
Alongamento 8,19 Distancia de decolagem(m) 437
Perfis Alcance (Km) 2705
Peso vazio (Kg) 2778 Motor Al?;ls _esa_ r;?l"FKI’E
Peso maximo (Kg) 4649 Poténcia individual (Kw) 522
Carga 1til (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 188,1 Teto de servigo (ft) 33000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,54
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Scottish Aviation Srs. 200
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N° de lugares Vel. nunca excedida (Km/h) 555
Envergadura (m) 15,85 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 422
Comprimento (m) 14,37 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 141
Altura (m) 5,32 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 25,08 Razdo de subida (ft/min) 2500
Alongamento 10 Distancia de decolagem(m) 579
Perfis Eﬁgﬁ 2;23 }g Alcance (Km) 2224
Peso vazio (Kg) 3485 Motor Asfa:lzrgsr;i?? I
Peso maximo (Kg) 5700 Poténcia individual (Kw) 743 (996 shp)
Carga util (Kg) 1730 Material
Carga alar (kg/m?) 226 Teto de servigo (ft) 25000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 3,84




Piper PA-34-220T Seneca V
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N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (km/h) 402
Envergadura (m) 11,85 Vel. max de cruzeiro (km/h) 182
Comprimento (m) 8,72 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)

Altura (m) 3,02 Vel. Stall s/ Flaps (km/h)
Area alar (m?) 19,39 Razdo de subida (m/min) 446
Alongamento 7,3 Distéancia de decolagem (m) 349
Perfis NACA 65,-415 Alcance (km) 1529
. 2-Teledyne Continental
Peso vazio (kg) 1548 Motor TSIO-360-RB
Peso maximo (kg) 2165 Poténcia (Kw) 164(220)
Carga util 83 Material Fibra de vidro
Carga alar (kg/m°) 111,1 Teto de servigo (ft) 16500
Peso / Poténcia (kg/kW) 6,57




Beech King Air C90
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N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (km/h) 461
Envergadura (m) 15,32 Vel. max de cruzeiro (km/h) 457
Comprimento (m) 10,82 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h) 144

Altura (m) 4,34 Vel. Stall s/ Flaps (km/h) 163
Area alar(m?) 27,31 Razdo de subida (m/min) 610
Alongamento 8,6 Distancia de decolagem (m) 620

Perfis NACA 230141 ¢ Alcance (km) 2592
NACA 23016,22
Peso vazio (kg) 3040 Motor Pratt & Whitney
Canada PT6A-21
Peso maximo (kg) 4608 Poténcia (Kw) 410(550)
Carga ttil Material Magnésio
Carga alar (kg/m°) 167,8 Teto de servigo (ft) 28100
Peso/Poténcia (kg/kw) 5,59




Beechcraft Baron 58 P

Beech Baron 58 (two Teledyne Continental I0-550-C piston engines) (Jane w/Dennis Fonmetr)  MEWOSEESS

N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (km/h) 436
Envergadura (m) 11,53 Vel. max de cruzeiro (km/h) 363
Comprimento (m) 9,09 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)

Altura (m) 2,79 Vel. Stall s/ Flaps (km/h) 141
Area alar (m?) Razdo de subida (m/min) 1424
Alongamento Disténcia de decolagem (m) 504

Perfis Alcance (km) 2086
Peso vazio (kg) 1808 Motor Continental TSIO 520 L
Peso maximo (kg) 2785 Poténcia (Kw) 231
Carga 1til Material
Carga alar (kg/m°) 158,2 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (kg/kW) 6,03




Beechcraft Duke B60
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N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (km/h) 490
Envergadura (m) 11,97 Vel. max de cruzeiro (km/h) 447
Comprimento (m) 10,31 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h) 135
Altura (m) 3,76 Vel. Stall s/ Flaps (km/h) 150
Area alar (m?) 19,78 Razdo de subida (m/min) 1601
Alongamento 7,243 Distancia de decolagem (m) 611
NACA23016.5/
Perfis NACA 230105 Alcance (km) 1862
Peso vazio (kg) 1939 Motor Tlé};?lrfl ]i:r;gc 4
Peso maximo (kg) 3073 Poténcia (Kw) 283
Carga util Material
Carga alar (kg/m°) 155,3 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (kg/kW) 5,43




Beechcraft Super King Air B200

0D Q0000 D o

N° de lugares 13 Vel.nunca excedida (km/h) 560
Envergadura (m) 16,61 Vel. max de cruzeiro (km/h) 536
Comprimento (m) 13,36 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h) 139,5
Altura (m) 4,57 Vel. Stall s/ Flaps (km/h) 183
Area alar (m?) 28,15 Razdo de subida (m/min) 2450
Alongamento 9,8 Distancia de decolagem (m) 592
Perfis NACA 23018.5/ Alcance (km) 2752
NACA 23011.3
Peso vazio (kg) 3318 Motor Pratt& Whitney
PT-6 A4l
Peso maximo (kg) 5670 Poténcia (Kw) 634
Carga util Material
Carga alar (kg/m°) 201,6 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (kg/kW) 4,47
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Cessna 414

N° de lugares 6/7 Vel.nunca excedida (km/h)
Envergadura (m) 12,17 Vel. max de cruzeiro (km/h) 438
Comprimento (m) 10,29 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)
Altura (m) 3,55 Vel. Stall s/ Flaps (km/h)
Area alar (m?) 18,18 Raza(‘frj;;‘;b‘da 1580
Alongamento 7,5 Distancia de decolagem (m) 517
Perfis Alcance (km) 2409
Peso vazio (kg) 1871 Motor Continental TSIO 520
Peso maximo (kg) 2880 Poténcia (Kw)
Carga util Material
Carga alar (kg/m°) 158,2 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (kg/kW) 6,23




Cessna 421C 11
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N° de lugares 6 Vel. nunca excedida (Km/h) 475
Envergadura (m) 12,53 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 444
Comprimento (m) 11,09 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Largura da cabine (m) Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 19,97 Razdo de subida (ft/min) 1940
Alongamento Distancia de decolagem(m) 544
Perfis 12\133 g ? 52/13\1(12 /213\151 g ; Alcance (Km) 2755
. Continental
Peso vazio (Kg) 2041 Motor GTSIO 520 L
Peso maximo (Kg) 3379 Poténcia individual (Kw) 280 (375 shp)
Carga util (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 169,4 Teto de servigo (ft) 30200
Peso / Poténcia (Kg/KW) 6,03




Piper PA-31P Navajo
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N° de lugares Vel.nunca excedida (km/h)
Envergadura (m) 12,40 Vel. max de cruzeiro (km/h) 428
Comprimento (m) 10,52 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)
Altura (m) 3,99 Vel. Stall s/ Flaps (km/h)
Area alar (m?) 21,3 Razdo de subida (m/min) 1740
Alongamento Distancia de decolagem (m)
Perfis Alcance (km) 2150
Peso vazio (kg) 2380 Motor Lycoming TIGO 541 E1 A
Peso maximo (kg) 3540 Poténcia (Kw) 317
Carga til Material
Carga alar (kg/m°) Teto de servigo (ft) 29000

Peso / Poténcia (kg/kW)




Embraer 121 Xingu
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N° de lugares Vel.nunca excedida (km/h)
Envergadura (m) 14,45 Vel. max de cruzeiro (km/h) 450
Comprimento (m) 12,25 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)
Altura (m) 4,94 Vel. Stall s/ Flaps (km/h)
Area alar (m?) 27,5 Razdo de subida (m/min) 1400
Alongamento Disténcia de decolagem (m)
Perfis Alcance (km) 2150
Peso vazio (kg) 3620 Motor Pratt & Whitney PT A 28
Peso maximo (kg) 5670 Poténcia (Kw) 505
Carga ttil Material
Carga alar (kg/m°) Teto de servigo (ft) 26000

Peso / Poténcia (kg/kW)



http://www.airliners.net/open.file?id=0077229

Diamond DA 42

N° de lugares Vel.nunca excedida (km/h)
Envergadura (m) 13,42 Vel. max de cruzeiro (km/h) 376
Comprimento (m) 8,5 Vel. Stall ¢/ Flaps (km/h)
Altura (m) 2,6 Vel. Stall s/ Flaps (km/h)
Area alar (m?) 16,46 Razdo de subida (m/min) 1730
Alongamento 10,9 Disténcia de decolagem (m) 290
Perfis Alcance (km) 2750
Peso vazio (kg) 1080 Motor Thielert Centurion 1.7 Diesel
Peso maximo (kg) 1650 Poténcia (Kw) 101
Carga util Material Composto
Carga alar (kg/m°) 100,2 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (kg/kW) 8,2




Angel 44
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N° de lugares 6 Vel. nunca excedida (Km/h) 387
Envergadura (m) 12,16 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 313
Comprimento (m) 10,21 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 106

Altura (m) 3,51 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 95
Area alar (m2) 20,94 Razdo de subida (ft/min) 196
Alongamento 7,06 Distancia de decolagem(m) 206
Perfis NACA 23018-23010 Alcance (Km) 3185
Peso vazio (Kg) 1760 Motor Textron Lycoming 10-540-M1C5
Peso maximo (Kg) 2631 Poténcia individual (Kw) 224 (300 shp)
Carga util (Kg) Material Aluminio e aco
Carga alar (kg/m?) 125,6 Teto de servigo (ft) 20560
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,87




VulcanAir VA 300
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N° de lugares 8 Vel. nunca excedida (Km/h)
Envergadura (m) 12 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 352
Comprimento (m) 10,18 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 124
Altura (m) 3,63 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 18,60 Razdo de subida (ft/min) 335
Alongamento 7,7 Distéancia de decolagem(m) 600
Perfis NACA 63-3515 Alcance (Km) 3080
Peso vazio (Kg) 1730 Motor Zoche ZO 02A
Peso maximo (Kg) 2875 Poténcia individual (Kw) 224 (300 shp)
Carga util (Kg) Material Metal
Carga alar (kg/m?) 153,2 Teto de servigo (ft) 25000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 6,37




Piaggio P.180 Avanti
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N° de lugares 10 Vel. nunca excedida (Km/h) 732
Envergadura (m) 14,035 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 724
Comprimento (m) 14,41 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 172

Altura (m) 3,9 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 202
Area alar (m?) 16 Razdo de subida (ft/min) 755
Alongamento 12,3 Distéancia de decolagem(m) 869
Perfis Alcance (Km) 3320
. Pratt e Whitney Canada
Peso vazio (Kg) 3402 Motor Pi6A- 6%
Peso maximo (Kg) 5239 Poténcia individual (Kw) 1107 (1485 shp)
Carga ttil (Kg) 907 Material 0% Alumlrn{o ¢ 10%
composito.
Carga alar (kg/m?) 3274 Teto de servigo (ft) 39000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,13




ZRIPSL EM-11 Orka

55

N° de lugares 4 Vel. nunca excedida (Km/h) 320
Envergadura (m) 13,5 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 230
Comprimento (m) 8,65 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 95
Altura (m) 2,62 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar (m?) 16,65 Razdo de subida (ft/min) 787
Alongamento 10,9 Distancia de decolagem(m)
Perfis Alcance (Km) 1500
Peso vazio (Kg) 925 Motor Textron Lycoming 10-540-M1C5
Peso maximo (Kg) 1375 Poténcia individual (Kw) 298 (400 shp)
Carga ttil (Kg) 400 Material Composito
Carga alar (kg/m?) 82,6 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (Kg/KW) 9,35




HPA TT62 Alekto
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N° de lugares 5 exc\ég&??&/h)
Envergadura m 11,24m Vel. max de cruzeiro (Km/h) 444
Comprimento m 11,52m Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Altura Total m 3,71m Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar m® 14,03m Alcance(Km) 1800
Alongamento 9 Distancia de decolagem(m)
Perfis LS(1)-0413 Razdo de subida (ft/min) 1800
Peso vazio (Kg) 1780 Motor TAE Centurion 4.0 V-8
Peso maximo (Kg) 2550 Poténcia individual (Kw) 228 (306 hp)
Carga util (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 180,1 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,59



http://www.aero-news.net/EmailArticle.cfm?ContentBlockID=381c5bbc-34f5-4357-b628-08dfc82e2e42

Dominion Skytrade 800 STOL
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AN

N° de lugares Vel.nunca excedida (Km/h)
Envergadura m 15,49 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 391
Comprimento m 12,07 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Altura Total m Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar m? 34,44 Alcance(Km) 2575
Alongamento Distancia de decolagem(m)
Perfis Razdo de subida (ft/min) 1750
Peso vazio (Kg) 3009 Motor Pratt & Whitney PT6A-27
Peso maximo (Kg) 5670 Poténcia individual (Kw) 335,5 (450 hp)
Carga 1til (Kg) Material
Carga alar (kg/m?) 4,5 Teto de servigo (ft)
Peso / Poténcia (Kg/KW) 8,45




McKinnon G-21G Turbo-Goose
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N° de lugares 10a12 Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 16,76 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 444
Comprimento m 12,5 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)

Altura Total m 5,76 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)

Area alar m? 35,77 Alcance(Km) 3940
Alongamento Distéancia de decolagem(m) 119
Perfis LS(1)-0413 Razio de subida (ft/min) 1600
Peso vazio (Kg) 1780 Motor Lycoming TIO-720-C
Peso maximo (Kg) 2550 Poténcia individual (Kw) 354 (475 hp)
Carga util (Kg) Material

Carga alar (kg/m?) 180,1 Teto de servigo (ft) 20000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,59




Piper PA 31T Cheyenne
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N° de lugares 6a8 Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 13,01 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 525
Comprimento m 10,57 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 142
Altura Total m 3,89 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)

Area alar m? 21,3 Alcance(Km) 2739
Alongamento Disténcia de decolagem(m) 567
Perfis NACA 63,415 Razao de subida (ft/min) 2800
Peso vazio (Kg) 2209 Motor Pratt & Whitney PT6A-28
Peso maximo (Kg) 4082 Poténcia individual (Kw) 462 (620 ehp)
Carga util (Kg) Material

Carga alar (kg/m?) 4,42 Teto de servigo (ft) 29000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 4,41




Piper PA-31-350
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N° de lugares 6a8 Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 12,4 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 435
Comprimento m 10,55 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 137
Altura Total m 3,96 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 148
Area alar m? 21,3 Alcance(Km) 1800
Alongamento Distéancia de decolagem(m) 480
Perfis LS(1)-0413 Razdo de subida (ft/min) 1390
Peso vazio (Kg) 1866 Motor Lycoming TIO-540-J2BD
Peso maximo (Kg) 3175 Poténcia individual (Kw) 261 (350 hp)
Carga util (Kg) Material X
Carga alar (kg/m?) 180,1 Teto de servigo (ft) 27200
Peso / Poténcia (Kg/KW) 6,08
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Beechcraft Starship Series 200
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N° de lugares 8all Vel.nunca excedida (Km/h)
Envergadura m 16,6 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 620
Comprimento m 14,05 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)
Altura Total m 3,94 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)
Area alar m? 26,1 Alcance(Km) 2920
Alongamento Distancia de decolagem(m) 480
Perfis Razio de subida (ft/min) 3250
Peso vazio (Kg) Motor Pratt & Whlt:ey PT6A-67
Peso maximo (Kg) 6700 Poténcia individual (Kw)
Carga util (Kg) 2218 Material
Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 39900
Peso / Poténcia (Kg/KW)




TSI10-550-E:

Adam 500
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N° de lugares 6 Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 13,41 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 463
Comprimento m 11,18 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)

Altura Total m 2,9 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 130
Area alar m? 15,33 Alcance(Km) 2722
Alongamento 10,9 Distancia de decolagem(m)

Perfis Razdo de subida (ft/min) 1800
Peso vazio (Kg) 1533 Motor Tele(;ysrig_csostz)tfgental
Peso maximo (Kg) 2857 Poténcia individual (Kw) 261 (350 hp)
Carga 1til (Kg) Material

Carga alar (kg/m?) 186,4 Teto de servico (ft) 25000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 5,48




Boeing Canada DHC-6 Twin Otter Series 300
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N° de lugares 20 Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 19,81 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 338
Comprimento m 15,77 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 108
Altura Total m 5,94 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 138
Area alar m? Alcance(Km) 1297
Alongamento 10,1 Distancia de decolagem(m) 213
Perfis Razdo de subida (ft/min) 1600
Peso vazio (Kg) 3363 Motor Pratt & Whitney PT6A-27
Peso maximo (Kg) 5670 Poténcia individual (Kw) 462 (620 shp)
Carga ttil (Kg) 1941 Material

Carga alar (kg/m?) 39,02 Teto de servigo (ft) 26700
Peso / Poténcia (Kg/KW)




Cessna 441 Conquest
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N° de lugares Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 14,12 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 519
Comprimento m 11,89 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h)

Altura Total m 3,99 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h)

Area alar m? 22,48 Alcance(Km) 2704
Alongamento 10,1 Distancia de decolagem(m) 748
Perfis NACA 23012 Razéo de subida (ft/min) 2405
Peso vazio (Kg) 2288 Motor Ganet—glll_lse_s,:gich TPE
Peso maximo (Kg) 4309 Poténcia individual (Kw) 462 (620 shp)
Carga ttil (Kg) Material

Carga alar (kg/m?) Teto de servigo (ft) 33200
Peso / Poténcia (Kg/KW)

Socata TB-360 Tangara



http://www.airliners.net/open.file?id=0992195&size=L&width=1200&height=812&sok=JURER%20%20%28nvepensg_trarevp%20%3D%20%27Prffan%20441%20Pbadhrfg%2FPbadhrfg%20VV%27%29%20%20BEQRE%20OL%20cubgb_vq%20QRFP&photo_nr=5
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N° de lugares Vel.nunca excedida (Km/h)

Envergadura m 11,23 Vel. max de cruzeiro (Km/h) 306
Comprimento m 9,09 Vel. Stall ¢/ Flaps(Km/h) 117
Altura Total m 3,16 Vel. Stall s/ Flaps(Km/h) 132
Area alar m? 17,09 Alcance(Km) 2111
Alongamento 7,4 Distancia de decolagem(m) 305
Perfis Razdo de subida (ft/min) 1400
Peso vazio (Kg) 1174 Motor Textron Lycoming
Peso maximo (Kg) 1724 Poténcia individual (Kw) 134 (180 hp)
Carga util (Kg) Material

Carga alar (kg/m?) 100,8 Teto de servigo (ft) 20000
Peso / Poténcia (Kg/KW) 6,42




66

5 ESTIMATIVA DE PESO

A estimativa de peso preliminar foi baseada no método apresentado por Roskam
(Airplane Design I). Este método estabelece que o peso de combustivel da aeronave seja
obtido a partir das fragdes massicas de combustivel correspondentes a cada etapa da

missdo da mesma. Com este peso calculado pode-se estimar o peso total da aeronave.

Para cada categoria de aeronave, existe uma relacdo entre o peso maximo € 0 peso

vazio, que pode ser expressa pela equagdo abaixo.

IOg WTO -4 j

W, = 10( 5
Onde A e B sdo constantes dependentes do tipo de aeronave.

Para um bimotor, Roskam sugere os seguintes valores abaixo para as constantes:

Tabela 5.1 - Constantes A e B

Constante Valor
A 0,113
B 1,0403

Também ¢ conveniente dividir o peso total da aeronave nas parcelas que se seguem

abaixo:

Woe - Peso vazio de operacao

Wre - Peso de combustivel

Wio - Peso dos fluidos operacionais

Werew - Peso da tripulagao
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W, o - Peso da carga paga
W, - Peso vazio
Na qual:

WTO = WOE + WF + WPL
Wor =We +Wipo +Wepew

We =Werew +Wigo —=Wor

Onde W, ¢ o peso maximo de decolagem.

Portanto, a obtengdo do peso maximo se torna nada mais do que a determinagdo de cada

parcela que o compde.

O procedimento usado para calcular o peso maximo da aeronave consiste de seis passos

e sera apresentado abaixo.

Passo 1: Determinacdo da carga paga (Wpl)

Como o avido em projeto precisa levar seis passageiros mais suas respectivas bagagens,

chega-se a seguinte carga paga:

Tabela 5.2 - Carga Paga

Peso Valor
Passageiro 1751bs
Bagagem por passageiro 30lbs

O peso total incluindo passageiros e bagagem ¢ de:

Wpl = 12301bs = 553,5kg
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Passo 2: Estimativa de um valor para o peso maximo de decolagem

Esta estimativa foi feita levando em consideracao avides da mesma classe da aeronave a
ser projetada. Analisando os avides com alcance préximo do requerido para este projeto,
com 0 mesmo numero de passageiros, € com outras caracteristicas em comum, chega-se
a conclusdo que tal aeronave deve possuir um peso entre 3000kg a 4000kg. Isso coloca
a aeronave em competicdo, em termos de peso, com aeronaves tais como o KingAir C90
Cessna 421,e Piper PA-31 P Navajo, Piaggio P180 Avanti, entre outros. ApoOs um

grande numero de iteragcdes chegamos ao seguinte valor:

Wto (guess) = 8245,291bs = 3740kg

Passo 3: Determinagdo do peso de combustivel

Para o célculo do peso de combustivel, usar-se-4 o método das fracdes de combustivel.
Neste, a missdo da aeronave ¢ dividida em uma série de fases, e o combustivel utilizado
em cada uma ¢ estimado por meio de tabelas presentes em Roskam [1]. Apos a
determinagdo destes valores, pode-se calcular o peso de combustivel através das

foérmulas:

F W Yon
M F - ‘ H,IJO |]:][ M P
Wieed = {I -M F } Wig

Onde:

My - fracdo de combustivel total utilizada
W, - Peso da Aeronave ap6s o aquecimento
Wro - Peso Méximo de Decolagem

Wrused - Peso de Combustivel Utilizado
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A fragdo massica de cada missao ¢ calculada separadamente como se segue:

Cruzeiro:

Inicialmente é necessario calcular uma polar de arrasto preliminar para esta condigao de

v0o. A equagdo da polar pode ser escrita da seguinte forma:

[

CL

Onde:

A - alongamento
e - fator de Oswald
CL - coeficiente de sustentagdo de cruzeiro

Cp, - parcela do coeficiente de arrasto que independe da sustentagao

O coeficiente de sustentagdo pode ser obtido por meio da equagdo:

2w
p-§S-V?

CL

Onde:

W - Peso da aeronave na condicao de cruzeiro
p - Peso especifico do ar

S - Area da asa

V - Velocidade de cruzeiro

O arrasto parasita ¢ obtido pela expressao seguinte:

0
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Onde f denota a area parasita equivalente e S a area alar. Roskan [1] sugere a seguinte

expressao:

log,, f =a+blog, S,

Onde:
a, b - coeficientes que dependem do coeficiente de friccao (Cr) e podem ser obtidos pela

tabela 3.4 de Roskan[1]

Swer - area molhada, pode ser obtida através da relacdo:

T

log,, Syer = c+dlog,, W,

Onde:

¢, d - coeficientes que dependem da categoria da aeronave. Podem ser obtidos pela

tabela 3.5 de Roskan[1]

Como a missao possui duas etapas de cruzeiro, serd necessario calcular separadamente

para cada condigdo. Os resultados seguem abaixo:

Tabela 5.3 — Caracteristicas geométricas e calculo de f

Caracteristicas geométricas Calculo de f
Area (S) / m? 25,0 Cr 0,003
Alongamento (A) 10,24 a -2,5229
Envergadura / m 16,0 b 1
Comprimento / m 13,0 f 3,51
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Tabela 5.4 — Calculo de Swet e CDo

Calculo de Sy Calculo de Cp,
c 0,8635 Cpo (limpo) 0,013071
d 0,5632 Cpe (POUso) 0,093071
Syet / 2 1172,4 Cp, (subida) 0,028071

O fator k que multiplica o termo quadratico da sustentagdo ¢ definido como:

O fator de Oswald total ¢ obtido através da soma do inverso de cada contribui¢do

(flapes, trem de pouso etc). Para a aeronave em questao:

Fator de Oswald para aeronave limpa = 0,8

Fator de Oswald para pouso = 0,7

Desta forma:
k (aeronave limpa) = 0,038886
k (pouso) = 0,044407

Apoés a determinacdo da polar pode-se determinar o consumo de combustivel através

das equagdes de Breguet para autonomia e alcance aplicadas a situagdo de cruzeiro:

. ws."alxl‘. ‘U_p:|£l
v lc, D)
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Onde:

np - eficiéncia da hélice (tabela 2.2 de Roskan [1])
¢p - consumo especifico (tabela 2.2 de Roskan [1])
L - for¢a de sustentagao

D - for¢a de arrasto

Como especificado, o cruzeiro principal deve atender a uma distancia de 3000km
voando a 450km/h. Por isso a equacdo do alcance R ¢ usada para se obter a relagdo
(W1/W3). Para o cruzeiro menor (etapa 3 da missdo), foi definido um véo de 10
minutos a uma velocidade de 250km/h. Isso leva a uma distdncia percorrida de
41,67km. Aplica-se novamente a equagdo do alcance para se obter a relagcdo ente o peso
inicial da etapa pelo peso final da mesma. Para o célculo, Cp,, fator de Oswald e k,
ambos correspondem a situacdo de aeronave limpa. O resultado final ¢ apresentado

abaixo:

Tabela 5.5 - Fra¢ao massica do Cruzeiro 1

Cruzeiro 1 (etapa 3)
T 0,82
¢y /Ibs/hp/hr 0,39
Co 0,6558
Co 0,0297
L/D 22,02
R /km 41,67
Wi/W, 0,9985
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Tabela 5.6 - Fra¢ao massica do Cruzeiro 2

Cruzeiro 2 (etapa 5)
T 0,82
¢y /Ibs/hp/hr 0,39
CL 0,34
Cp 0,01757
L/D 19,37
R /km 3000
W,/W, 0,8851

Espera

Para a etapa de espera, calcula-se a fracdo mdssica da mesma forma calculada para o
cruzeiro, porém, ao invés de se utilizar a equagdo do alcance, utiliza-se a equacdo da
autonomia. Estipulou-se uma espera de aproximadamente 30 minutos. A velocidade
proposta foi de 250km/h. Para o célculo, Cp,, fator de Oswald e k, ambos correspondem

a situacdo de aeronave limpa.

Na espera, admite-se o avido voando na condi¢ao de maior autonomia. Desta forma, o

valor do coeficiente de sustentacao vale:

O resultado final para a espera ¢ apresentado abaixo:
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Tabela 5.7 - Fracao massica da Espera

Espera (Loiter)

Mo 0,82
¢y /Ibs/hp/hr 0,39
C. 1,004
Co 0,052
L/D 19,21
E / horas 0,5
Wi/W, 0,9946

As fragdes massicas de combustivel para as etapas restantes da missao estdo tabeladas

em Roskan [1]. Monta-se a tabela abaixo com os resultados finais:

Tabela 5.8 - Fracdo massica da missao

Missao Mg

Warm-up 0,992
Taxi 0,996
Decolagem 0,996
Subida 1 0,99
Cruzeiro 1 0,993915
Subida 2 0,99
Cruzeiro 2 0,903098
Descida 1 0,992
Espera 0,998109
Descida 2 0,992
Aproximacao 0,995944
Taxi 0,992

O produto das fragdes leva ao seguinte valor:

M , =0.8276
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Assim, o peso de combustivel pode ser calculado.

W s = (1-0,8276) - Wy,

Desta forma:

Wf used — 644,56kg

Estabelecendo uma reserva de combustivel de 13%, obtém-se:

W reserva = 83:8kg

O peso de combustivel total ¢ de:

Wf = Wf used + Wfreserva = 72873 Skg

Passo 4: Calculo de uma tentativa de peso minimo operacional

O valor do peso minimo operacional é expresso por:

Wok = Wro — Wg — Wpp

Substituindo os valores:

WOE = 2426,5kg

Passo 5: Calculo de uma tentativa de peso vazio

O peso vazio é a soma do peso minimo operacional com o peso dos fluidos

operacionais, ¢ o peso da tripulagdo. Determina-se um peso de tripulagdo igual a

185,97kg. O peso dos fluidos foi estipulado em 0,5% do peso maximo. Assim:
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Wg = Wog — Wrro — Werew

We = 2053,53kg

Passo 6: Verificacdo de Wg estimado

Pela equacdo logaritmica que relaciona Wro a Wg, pode-se verificar se o valor do peso

vazio estimado corresponde ao peso obtido pela equagdo. Assim:

Tabela 5.9 - Comparacio do peso vazio calculado com o estimado

Peso Valor
Wro (da tentativa inicial) / kg 3740
Wi estimado / kg 2053,53
Wk calculado / kg 2053,71
Diferenga / % 0,008

Como a diferenca entre os pesos ¢ de 0,008%, pode-se afirmar que o peso total da

aeronave, numa primeira estimativa, ¢ de 3740kg.

Resumindo os resultados obtidos pela estimativa de peso:

Tabela 5.10 - Resumo dos pesos

Peso Valor
Peso maximo de decolagem Wro / kg 3740
Peso vazio Wi / kg 2053,53
Peso operacional minimo Wog / kg 2426,5
Peso do combustivel Wr / kg 728,35
Peso dos fluidos operacionais Wrgg / kg 187,0
Peso da tripulacdo Wcgrew / kg 185,97
Carga paga Wpr / kg 585,13
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6 Graficos de W/P X W/S

Os graficos de W/P X W/S tem a fun¢ao de auxiliar o projeto preliminar da aeronave
para que ela atenda certos pré-requisitos. Ele se baseia em dados estatisticos de outras
aeronaves permitindo, via comparagdo, a obtencdo de certos parametros de projeto

como area da asa, poténcia e Coeficiente de sustentacdo maximo.

A metodologia para o desenvolvimento do presente capitulo foi baseada em Roskan [1].
6.1 Velocidade de Estol

Para algumas aeronaves a missdo demanda que a velocidade de estol ndo seja maior que
uma velocidade minima. Portanto em tais casos a especificagdo da missdo ird incluir
uma estimativa requerida baseada em uma velocidade de estol minima.

A norma FAR 23 especifica que, para aecronaves bimotores com Wro (peso maximo de
decolagem) < 6.000 lbs a velocidade de estol ndo deve ser maior que 61 Kts (
velocidade de estol referida a configuragdo com Flap ndo estendido ou com o mesmo
estendido sendo de critério do projetista).

A velocidade de estol com “Power off” pode ser determinada a partir da seguinte
equagdo 6.1

Vs= (2 (W/S))/ pCrLmsx) (6.1)

A partir da especificacdo da velocidade de estol permitida em uma determinada altitude

a equagao define a maxima carga alar permitida para um dado valor de Cy s .

A tabela abaixo especifica valores tipicos de CLmax para aeronaves bimotores.



Tabela 6.1 - Faixa de C;,
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Tipo do avido

CLmzix

CrmixTO

CL max L

Bimotor

1,2 al,8

1,4 a 2,0

1,6 a 2,5

Para a presente aeronave o peso de decolagem Wro foi obtido sendo de 8245.291bs. As

velocidades de estol foram obtidas sendo 70Kts para condi¢ao de pouso e 110Kts para

cruzeiro nao violando a norma uma vez que o peso de decolagem estd acima de 6000

Ibs.A partir de 4 valores de Crméx estimados foram obtidas as respectivas razdes W/S.

Como, para velocidade de estol W/S independe de W/P o grafico resultante sdo linhas

retas nos valores de W/S para cada valor de CLmax conforme mostrado a seguir. Assim

tem-se as seguintes situacdes:

a) Velocidade de estol para pouso ( Power off)

Tabela 6.2 - Velocidade de estol

Velocidade de Stall (power-off) de pouso - 5000ft
Vs 129.64 | km/h | 70 knot 118.1467 | ft/s
Cl max - 1 1.8 W/S -1 | 25.7411 | 25.74113
Clmax-2 |2 W/S -2 | 28.6013 | 28.60125
Clmax-3 | 2.2 W/S -3 | 31.4614 | 31.46138
Clmax-4 |24 WIS -4 | 34.3215 | 34.3215
W/P 0

50
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Velocidade de Stall (power-off) de pouso

——Vs pouso - Cl - 1,8
——Vs pouso - Cl - 2,0

Vs pouso - Cl - 2,2
20 1 Vs pouso - Cl - 2,4

WIP (Ibs/hp)
N
[é)]

0 T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 256 30 35 40 45 &0

WIS (Ibs/ft?)

Figura 6.1 - Velocidade de estol de pouso

b) Velocidade de estol para cruzeiro ( Power off)

Tabela 6.3 - Velocidade de estol cruzeiro 25000 ft

Velocidade de Stall Cruzeiro (power-off) - 250001t
W/S=(1/2pV?)CImax
Vs 203.72 | km/h | 110 knot 185.6591 | ft/s
Cl max - 1 1.4 W/S-1 |25.8175 25.8175
Clmax-2 |[1.6 W/S -2 |29.50572 | 29.50572
Clmax-3 1.8 W/S -3 | 33.19393 33.19393
Clmax-4 2 W/S -4 | 36.88215 36.88215
W/P 0

50
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Velocidade de Stall Cruzeiro (power-off) - 250001t

50
45
40
35

—Vs-Cl-14
—Vs-Cl-1,6

Vs-Cl-1,8
20 Vs-Cl-20

30
25

WI/P (Ibs/hp)

15
10

0 T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

WIS (Ibs/ft?)

Figura 6.2 - Velocidade de estol cruzeiro 25000 ft

6.2 Distancia de decolagem

Para o calculo da distancia de decolagem, inicialmente foi utilizado o FAR-Part 23

como norma para os parametros estabelecidos. Seguindo esta norma, temos que:

e Peso de Decolagem (Wy,);
e Velocidade de decolagem (Vy,);

e Razdo peso-poténcia (W/P);
Uma série de parametros serdo calculados em cascata, para que se chegue na relacdo

5,5,

A figura 6.3 ilustra os pardmetros necessarios a obtencao da distincia de decolagem
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FeFT

ETEG i |
5?'0 :

Figura 6.3 - Distincia de decolagem

Onde

Stog — Distancia de corrida de decolagem no solo

Sto — Distancia de decolagem

Inicialmente foi estipulado o parametro de decolagem do FAR 23 “TOP 23”’para o aviao

em questdo. Com este valor de TOP,3;, e utilizando a equagdo 6.2, determinou-se a

distancia percorrida em solo para a decolagem (Stog).
Si0e = 49%TOP,; +0,009 x TOP232 (6.2)

A partir da equacdo 6.3 determinou-se Sto.
Sto = 1,66 x Stog (6.3)
Achado o Stog, basta substituir o mesmo na equagdo 6.4 e determinar a relacdo

(Zj X [KJ para diversos Ci.
S)w \Plp

Top23*c*C,
w/s

W/P= (6.4)

Assim obtem-se a tabela V1.3 e a figura 6.4 como abaixo:



Tabela 6.4 - Distancia de decolagem Sto (Sea Level)

Distancia de decolagem (Sto) - Sea Level

Sto 904.4178 m 2967.25 ft
Stog 54483 m 1787 .51t
Top23 250
Cl to = Cl max to/1,21 o=1
WI/P = (Top23*(oCl to))/(W/S)
Clmaxto -1 1.4 Clto-1 1.157025
Clmaxto -2 1.6 Clto-2 1.322314
Clmaxto -3 1.8 Clto-3 1.487603
Clmaxto-4 2 Clto-4 1.652893
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—Clmax to-1,6
Clmax to-1,8
Cl max to - 2,0

6.3 Distancia de Pouso

Figura 6.4 - Distancia de decolagem

A distancia de pouso de uma aeronave ¢ determinada pelos quatro fatores abaixo:

Peso de pouso ( Wy)
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e Velocidade de aproximagdo ( V)
e M¢étodo de desaceleracao
e Qualidades de voo da acronave

e Técnica de pilotagem

Apos o toque da aeronave as seguintes solucdes de desaceleracdo podem ser usadas:
e Freios
e Reversos
e Para-quedas

e Ganchos

Para a presente aeronave serdo utilizados apenas os sistemas de freios de rodas e sistema

de reversado de tracdo baseados na variagdo do angulo de ataque da pa da hélice.

A figura 6.5 apresenta a defini¢do para as distdncias usadas para a estimativa da

distancia de pouso.

@ FT

| s :

| %

Figura 6.5 - Distancia de pouso

Onde: S; g - Distancia de corrida no solo

S - Distancia de pouso

A velocidade de aproximacgao ¢ especificada através da equagdo 6.5.

V,=13xV, (6.5)
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Onde: Vs — Velocidade de stall no pouso a 5000ft = 75kts ( estimada no calculo de
velocidade de stall no pouso a 5000 ft).
Assim V5 = 97,5kts

O valo de S; ¢ pode ser obtido através da equacdo 6.6.
Sig=0,265%Vg.* (6.6)

Assim S;g= 1490,625ft

A distancia de pouso Sy ¢ dada pela equagao 6.7:

Sy = 1,938*S g (6.7)
Assim Sy = 2888,83ft

Pode-se, entdo obter a féormula para “W/S” para alguns valores de C; dada pela equagao

6.8.

W p*285%S,,*C,

6.8
S 2*0,265 (©8)

Onde: p = 0,00205 slug/ft’
Fator de conversdo de Knots > para (ft/s)* =2,85

Assim obtém-se as tabelas V1.4 e VI.5 a figura 6.6 como abaixo:

Tabela 6.5 - Distancia de pouso 5000ft

Distancia de Pouso (Sl) - 5000ft
Slg = 0,265 VsI*2 Va =1,3Vsl
Sl =1,938Slg
Vsl 75 | knot 126,5857 |ft/s
Va 97,5 | knot 164,5615 | ft/s
Slg 1490,625 | ft 454,3425 | m
Sl 2888,831 | ft 880,5158 | m
WI/Wto 1




Tabela 6.6 - C;, x W/S

C.

WIS
(Ibs/ft?)

1,8

29,57085

2

32,8565

2,2

36,14215

24

39,4278
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Figura 6.6 - Distancia de pouso 5000ft

6.4 Razao de subida

As especificagdes de subida sdo baseadas em duas condigdes de voo; decolagem e

arremetida.

Para a subida na decolagem, existem duas condi¢des a serem analisadas conforme FAR

23.65 (AEO = todos os motores operando) e FAR 23.67 (OEI = com um motor

inoperante).
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De acordo com o FAR 23.65, todas as aeronaves terrestres devem ter uma razio de
subida ao nivel do mar de pelo menos 300 fpm, e um gradiente de subida de pelo menos

1:12 na seguinte configuragao:

e Poténcia inferior a poténcia continua maxima em todos os motores;
e Trem de pouso recolhido;
e Flaps na condicao de decolagem:;

e Cowl flaps de acordo com o sistema de resfriamento do motor (FAR 23.1041-

1047).

De acordo com o FAR 23.67, para aeronaves com mais de um motor, € com 0 peso
maximo de decolagem superior a 6000 lbs, deve-se ter uma razido de subida de pelo

menos 0,027 Vso® [fpm], a 5000 ft de altitude, onde Vi, ¢ dado em kts.

Estes requisitos se aplicam a aeronave na seguinte configuragao:

e Um motor inoperante com a hélice na posicdo de arrasto minimo
(embandeirada);

e O motor em funcionamento com a poténcia abaixo da poténcia maxima
continua;

e Trem de pouso recolhido;

¢ Flaps na condi¢do mais favoravel;

e Cowl flaps de acordo com o sistema de resfriamento do motor (FAR 23.1041-

1047).

6.5 FAR 23.65 (AEO)

Antes de estimar a razdo de subida, torna-se necessario incluir os acréscimos de arrasto
parasita para determinadas configuracdes da aeronave sugeridas por Roskan [1]. Além
disso, o termo dependente do arrasto induzido serd modificado em fung¢ado das alteragdes

do fator de Oswald para as condigdes de decolagem e pouso, conforme tabela VI.6.
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Tabela 6.7 - Razao de subida

Razao de Subida (ACdo; e)
Acdo e
Limpo 0 0,8
Flap decolagem 0,015 | 0,78
Flap pouso 0,06 | 0,7
Trem de pouso 0,02 -
Hélice Inoperante 0,005 -

Estimando uma razao de subida de 1200 ft/min, e utilizando a equag¢do 6.9, obtém-se o
valor de R¢, = 0,036364 hp/Ib.

R
R, =—= 6.9
¥ 33000 (69)

Utilizando a polar de arrasto original e os acréscimos estabelecidos pelo FAR 23.65
(AEO) conforme a tabela V1.6, obtém-se a tabela VI.7 ja incluidos os valores de R, e
R¢p. Para maximizar a razdo de subida € necessario que a razao (CL**/Cp) seja a maior

possivel. Para atender este requisito a equacao 6.10 fornece o valor de (CL3 / Z/C[))méx.

(CL*/Cp)max = 1,345%(Ae)*/(Cd)"* (6.10)

Tabela 6.8 - Razao de subida ( AEO ) 5000 ft

Razao de Subida (AEO) - 5000ft
Rc 1200 | ft/min np | 0,82
Rep 0,036364 | hp/lbs
Cdo Rc AEO 0,028071
e - Rc AEO 0,78
k - Rc AEO 0,039852
((CI*3/2)/Cd)max 15,61188

Para a faixa de W/S de 0 a 50 Ibs/ft> foram calculados os valores de W/Pmax continuo

através da equacgao 6.11.
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W Te (6.11)

(W/S)I/Z
19(C,*"? /1Cp)o"?

Rep +

Para se obter W/Py,, utiliza-se a equagdo 6.11 lembrando que o Py, = 1,03 Ppax continuo-
Esta relagao foi obtida dos dados do fabricante do motor. Assim obtém-se a figura 6.7

conforme abaixo.

Razao de Subida (AEO)

20

18

16 A

14 1

12

= P max. Cont. 5000ft

10
Pto 5000ft

WP (Ibs/hp)

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
WIS (Ibs/ft?)

Figura 6.7 - Razao de subida AEO

6.6 FAR 23.67 (OEI)

Para a operacdo com apenas um motor, ¢ a partir da velocidade de stall para esta

condicdo, V=85 knots, obteve-se a razdo de subida minima a partir da equagdo 6.12.

Re min = 0,027* Vso® (6.12)

Assim R¢ min = 195,075ft/min

Estimando uma razdo de subida de Rc = 530 ft/min, pode-se determinar R, através da

equacdo 6.9. Utilizando a polar de arrasto original e os acréscimos estabelecidos pelo
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FAR 23.67 (OEI) conforme a tabela V1.6, obtém-se a tabela V1.8 ja incluidos os valores

de R e R
Tabela 6.9 - Razio de subida OEI 5000ft
Razao de Subida (OEI) - 5000ft
Vso 85 | knot np 0,82
Rc min 195,075 | ft/min
Rc 530 | ft/min
Rcp 0,016061 | hp/lbs
Cdo Rc OEl 0,018071 WIP (OEIl) | 24,25085 | Ibs/hp
e - Rc OEl 0,8
k - Rc OEl 0,038856
((CI*3/2)/Cd)max 17,7632

chegando-se a figura 6.8.

50

45

40

35

25

WI/P (Ibs/hp)

20

10

Razéo de Subida (OEI) - 5000ft

\

30

\

\

15 4

0 5 10 15 20 25

30 35

WIS (Ibs/ft?)

40 45 50

—— OEl - 5000ft

Figura 6.8 - Razio de subida (OEI) a 50001t

Utilizando a equagdo 6.11, e variando W/S de 0 a 50 Ibs/ft’, determina-se W/P ¢
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6.7 Gradiente de subida
6.7.1 FAR 23.65 (AEO ) — Gradiente de Subida

Na condi¢do de gradiente de subida com todos os motores funcionando, FAR 23.65,

deve-se ter a configuragao da aeronave conforme a seguir:

e Trem de pouso recolhido;
e Flaps na condicao de decolagem:;

e Poténcia maxima continua dos motores.

A polar de arrasto neste caso se enquadra na condi¢do da norma referida acima, obtendo
como valores o fator de Oswald ¢ = 0,78 ¢ Cq, = 0,028071. Para esta condigdo ¢

utilizado como coeficiente de subida, Cy cfimp = 1.9.

A equacdo 6.13 fornece o valor parametro de gradiente de subida;

{cGR+(L/D)"'}

CGRP = C
L

(6.13)

onde CGR = 1/12 (FAR 23.65);
D/L = Cp/CL = 0,09 (obtido da polar para esta condig@o)

Substituindo os valores na equagdo 6.14, obtém-se os valores de W/P para o W/S

variando de 0 a 50 Ibs/ft>.

1

1897xn x o2
% _ Ty (6.14)

1/2
CGRP x (Wj
S




91

Assim obtém os valores da tabela VI.9;

Tabela 6.10 - Gradiente de subida

Gradiente de Subida
CGR 0,083333
1/mAe 0,039852
Cdo 0,028071
Cl 1,9
Cd 0,171938
CGRP 0,126107
18.97*np/CGRP 123,3504

Com os valores encontrados para o valor de W/Ppax continuo €m funcdo de W/S, obtém a
figura 6.9. Para os valores da relacdo peso poténcia na decolagem, tem-se W/Py, = 1,03

x W/ Pmax continuo-

Gradiente de Subida

= [N
s 1N

o —— W/P max cont
2 gg ] \ — W/P max TO
15
10
5
O T T T T T T T T T

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Wis

Figura 6.9 - Gradiente de subida
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6.7.2 FAR 23.77 (AEO ) — Arremetida

Para a condi¢do de arremetida com todos os motores funcionando, o FAR 23.77 estipula
que o gradiente de subida deve ser de pelo menos 1:30 com a aeronave na seguinte

configuragao:

e Poténcia de decolagem nos motores;
e Trem de pouso abaixado e travado;

e Flaps na posi¢ao de pouso.

Para esta condicao, CGR = 1/30 (FAR 23.77), obtém-se os novos valores para nova
condicdo estabelecida. O grafico W/P versus W/S, figura 6.11, para a condi¢do de
arremetida ¢ encontrado atribuindo valores de C, conforme a tabela VI.10, VI.11,
VIL.12 e VI.13.

Tabela 6.11 - Arremetida

Arremetida C,=1,8 Arremetida C =2
CGR 0,033333 CGR 0,033333
1/mAe 0,038856 1/mAe 0,038856
Cdo 0,093071 Cdo 0,093071
Cl 18 Ci 2,0
Cd 0,218965 Cd 0,248495
CGRP 0,115516 CGRP 0,111427
18.97"np/CGRP 134,6606 18.97*np/CGRP 139,6022
Arremetida C,=2,2 Arremetida C =2,4
CGR DREEEEs CGR 0,033333
1/mAe 058850 1/mAe 0,038856
Cdo bz Cdo 0,093071
Ci 2,2 & 24
Cd 0,281135 Ca 0,316882
e bhezy CGRP 0,106744
18.97*Np/CGRP 143,1984 18.97 Np/CORP 1457258
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Arremetida

25 N
40 -
35 —Cl1g8
gg ] —Cl2,0
20 ] Cl2,2
15 Cl 2.4
10

WIP (Ibf/hp)

0 T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

WIS (Ibf/ft?)

Figura 6.10 - Arremetida

6.8 Velocidade de cruzeiro

Como requisito de projeto a velocidade de cruzeiro deve ser de 450km/h (ou 279,62
mph).
A partir figura 3.28 de Roskan [1], pode-se obter o valor do indice de poténcia “Ip”

como sendo de 1,6.

Para a faixa de valores de W/S variando de 0a50Ib/ft*> pode-se obter W/P a partir da
equagdo 6.15:

W/P= W;/Iss (6.15)
o*Ip

Assim a partir das condigdes acima tem-se a tabela VI.13 e a figura 6.11.
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Tabela 6.12 - Cruzeiro

CRUZEIRO
Ver 450 | km/h
Ver 410,105 | ft/s
Ver 242,98 | knots
Ver 279,617 | mps
Lp 1,6

Velocidade cruzeiro

WIP (Ib/hp)
o

0 T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

WIS (Ibs/ft?)

Figura 6.11 - Velocidade de cruzeiro

A partir de todos os graficos obtidos anteriormente, para cada requerimento de projeto,
obteve-se o grafico final W/P x W/S dado pela figura 6.12 e a determinacdo do ponto de
operacdo da aeronave em projeto, dado por ( W/S = 30,6405 1b/ft2 , W/P = 12,12542
Ib/hp ).Tal ponto se torna relevante, visto que a partir dele inicia-se a definicao das

primeiras dimensdes da aeronave de tal forma que a mesma atenda os requisitos

propostos.
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7 ESTUDO DAS PROPORCOES

Visando-se obter uma aeronave com boas qualidades de voo, terminado o esbogo
inicial, ¢ conveniente fazer-se um estudo comparativo da proporcionalidade das

dimensodes basicas da aeronave em desenvolvimento.

Para isso, selecionam-se as aeronaves cujas formas mais se aproximam da aeronave em
desenvolvimento e que sejam, reconhecidamente, detentoras de boas qualidades de voo.
Em seguida, elaboram-se tabelas contendo as principais proporgdes geométricas destas
aeronaves € as respectivas propor¢des da aeronave em desenvolvimento. Na medida em
que houver desproporcdo, volta-se ao esbogo inicial, fazendo-se as modificagcdes

convenientes.
E interessante que as seguintes propor¢des sejam analisadas:

e Razao entre o braco da empenagem horizontal e a corda geométrica média
(Lw/c);

e Razdo entre o bragco da empenagem vertical e a envergadura (L,/b);

e Razio entre o comprimento e a envergadura (L/b);

e Razdo entre as envergaduras da asa e a empenagem horizontal (b/by);

e Razdo entre a corda geométrica média da asa e o comprimento da fuselagem
(c/Lg);

e Razdo entre a 4rea do profundor e a drea da empenagem horizontal (Syroe/Sh);

e Razdo entre a area do leme e a area da empenagem vertical (Sieme/Sv);

S, L S -L
e Volume de cauda vertical e horizontal V, = % eV, = ﬁ :
. c .

Foram selecionadas 9 aeronaves da tabela comparativa para realizar o estudo das

proporgdes. Os resultados estdo listados nas tabelas abaixo.



Tabela 7.1 - Tabela de proporcdes

TT62 P180
Baron 58 PA-3IT Duke B60
Alekto Avanti
L/m 11,52 9,09 14,17 10,57 10,31
L,/m 2,60 0,70 2,01 1,19
L,/ m 6,69 4,55 5,46 5,76 5,19
b/m 11,24 11,53 13,84 13,01 11,97
b,/ m 4,46 4,85 3,95 6,05 5,18
c/m 1,27 1,57 1,21 1,93 1,35
S/m? 14,03 17,48 15,76 21,3 19,78
Spror / M? 1,14 1,65 1,35 2,63 1,52
Steme / M? 0,6 0,81 1,05 0,98 1,15
Sp/ m? 2,66 5,11 2,485 6,55 4,24
S,/ m? 2,4 1,46 3,68 1,48 1,52
L,/b 0,23 0,06 0,14 0,10
L,/c 5,27 2,90 4,51 2,98 3,84
L/b 1,02 0,78 1,02 0,81 0,86
by / by 2,52 2,37 3,50 2,15 2,31
c/L 0,11 0,17 0,08 0,18 0,13
Sprot / Sh 0,42 0,32 0,54 0,40 0,35
Steme / Sy 0,25 0,55 0,28 0,66 0,75
Vi 0,99 0,84 0,71 0,91 0,82
\'& 0,0396 0,0051 0,0340 0,0076
Tabela 7.2 - Tabela de proporcdes
Cheyenne
UM-2L Seneca V
400
L/m 13,23 12,01 8,72
L,/m 3,15 0,62 0,66
L,/ m 7,35 5,61 4,93
b/m 14,53 11,49 11,85
by / m 6,65 4,8 4,14
c/m 2,04 1,54 1,8
S/ m? 27,22 16,55 19,39
Spror / M? 2,26 1,39

97
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Sieme / M2 1,6 1,17 0,71
S,/ m? 3,48 4,02 3,6
S,/ m? 2,68 2,85 1,14
L./b 0,21 0,054 0,055

Ly/c 3,60 3,64 2,73
L/b 0,91 1,04 0,73
by / by 2,18 2,39 2,86
c/L 0,15 0,12 0,20

Sprot / Sh 0,64 0,34

Sieme / Sy 0,59 0,41 0,62

Vi 0,46 0,88 0,50
v, 0,0214 0,0093 0,0032

Para a aeronave em questdo, os valores de envergadura e area alar ja sdo conhecidos. A
corda média ¢ obtida dividindo o valor da 4rea pela envergadura. Valores para o
comprimento do avido, dos bragos vertical e horizontal foram estimados. Algumas
propor¢des para o avido a ser projetado foram estimadas baseando-se nas aeronaves da
tabela comparativa. Também foi necessario escolher um coeficiente de volume de
cauda horizontal e um coeficiente de volume de cauda vertical. Tais coeficientes foram
determinados a partir da tabela comparativa, levando como base as aeronaves que mais

se assemelham ao avido em projeto. Os valores estao listados abaixo:

Tabela 7.3 - Resultados

Dimensdes Valor Razdes Valor
Envergadura / m 16 L/b 0,8125
Area alar / m? 25 b /by 3,55
Comprimento / m? 13 Lv/b 0,13
Envergadura da

4,5 Lh/c 2,88

empenagem horizontal / m

Corda média da asa / m 1,56 c/L 0,12
Distancia entre c.a.’s na

2,1 Vh 0,613
vertical / m
Distancia entre c.a.’s na

4,5 Vv 0,0162

horizontal / m

Area da  empenagem| 3,1 Sprof/ Sh 0,3




vertical / m?

Area da  empenagem

Sleme / Sv

0,3

5,32
horizontal / m?
Area do profundor / m? 1,59
Area do leme / m? 0,93
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Porém as areas das empenagem foram obtidas considerando uma empenagem

convencional. Mas a empenagem a ser usada sera do tipo V. E necessario entdo, fazer as

projegodes para obter o tamanho da empenagem real.

Figura 7.1 - Projecoes da empenagem V

A dimensao ‘a’ serd calcula a partir das formulas abaixo:

b, =2-a-cos(a)
b, =a-sen(a)
S,=2-a-c,-cos(ax)

S, =a-c, -sen(a)

Onde c; ¢ a corda média da empenagem e a ¢ o angulo que faz as linhas ‘a’ e by/2.

Estabeleceu-se uma corda igual a 1,1836m. O angulo da empenagem de forma a

garantir as dimensdes das tabelas X.3 e X.4 ¢ de 119,59°. Assim, substituindo os valores

de by e o nas equagdes acima, conseguem-se 0s seguintes valores:

a=2,603m
by =1,309m

Resta definir o tamanho do profundor e do leme. O calculo destas superficies deve levar

em conta o fato da empenagem em V possuir apenas uma superficie movel que por sua
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vez faz o papel de ambos. Assim € necessario trabalhar as projecdes da superficie de
comando da empenagem de forma a garantir os tamanhos corretos de leme e profundor.

Este estudo levard em conta o seguinte:

e A éarea do leme ¢ igual a 0,3 vezes a area da projecdo vertical da superficie
movel;

e A érea do profundor ¢ igual a 0,3 vezes a area da projecdo horizontal da
superficie movel;

e Ambas as projegdes possuem a mesma corda, e que obviamente ¢ igual a corda
da superficie movel,

e O angulo entre projegdes € o mesmo da empenagem toda;

e A corda da superficie movel ¢ metade da corda da empenagem toda;

e As areas do profundor e do leme estdo de acordo com a tabela VII.3.

Desta forma, obtém-se os seguintes resultados:

¢=0,5918m
x=1,562m
Onde ‘c’ ¢ a corda da superficie movel e ‘x’ o comprimento da mesma medido na

linha ‘a’ da figura 7.1.



101

8 DEFINICAO DA AERONAVE

8.1 Configuracio externa

A escolha da configuragdo externa de uma aeronave ¢ uma decisdo qualitativa. Esta
escolha deve levar em consideragdo qual ¢ a funcdo da aeronave, seus requisitos de
projeto, o desempenho esperado e deve-se considerar também o ponto de vista estético.

A seguinte configuracdo foi escolhida:
8.1.1 Asas

Realizada a estimativa de peso preliminar, alguns pardmetros geométricos da asa
ficaram fixados. A area alar ficou em 25m?, e a envergadura em 16m. A partir destes
dados ¢ possivel esbogar a forma da asa. Optou-se por uma asa trapezoidal, pois sob o
ponto de vista estrutural, apresenta vantagens em relacao as demais formas. O problema
de estol de ponta inerente a esse tipo de asa foi resolvido com a escolha de aerofolios
diferentes na ponta e na raiz. Quanto a posi¢ao da mesma, optou-se por uma asa baixa
por permitir melhor visibilidade durante o pouso e menor altura da cabine. A asa foi
enflechada em 5° pelo fato do CG estar localizado em uma posi¢do um pouco traseira
no avido. Para melhorar a estabilidade, estimou-se um valor de diedro igual a 2°. A
corda do aileron foi estimada em 20% da corda média aerodindmica. Os flapes,
determinados a partir de simulagdes, obtiveram uma corda equivalente a 25% da CMA.

O afilamento escolhido foi de 0,68., garantindo que o estol de inicie na raiz da asa.

1 a00y

hnn i aann

I
L

FE

HIRT]

15007, 04

471,02

Figura 8.1 - Vista em planta da asa
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8.1.2 Cauda

A empenagem escolhida para o avido foi do tipo em “V”. Esta escolha foi tomada em
virtude desta configuragdo apresentar um design atraente e pelo fato de ser mais facil
para construir. O angulo da empenagem ¢ de 119°, estando dentro dos valores
recomendaveis de 90° a 120°. As areas foram determinadas de forma a obedecer os
volumes de cauda especificados. O volume de cauda vertical ¢ de 0,016 e o horizontal,

0,54; ficando dentro da faixa correspondente aos avides de mesma categoria.

8.1.3 Trem de pouso

O trem de pouso da aeronave ¢ do tipo triciclo retratil. Esta configuracdo proporciona
baixissimo arrasto, boa visibilidade no taxi e maior facilidade na hora de pousar o avido.

A altura do trem de pouso ¢ de 1m em relacdo ao chio e a fuselagem.

8.2 Configuracio interna

A defini¢do da configuragdo interna da aeronave requer um estudo de posicionamento
das cadeiras para o caso em que 0 avido possui seis assentos € para 0 caso em que
possui quatro assentos. A figura Y mostra o arranjo final para os dois casos, onde as

medidas utilizadas foram retiradas de tabelas presentes no livro Roskam (Vol.3).

Para a configuracdo de 4 lugares foram utilizados assentos equivalentes aos de primeira
classe de avides de grande porte, proporcionando desta forma o conforto pelos

passageiros para um avido desta classe.

Para a configuracdo de 6 lugares foram utilizados assentos equivalentes aos da classe

executiva de avides de grande porte.

Com este estudo em maos foi possivel determinar o comprimento requerido pela
fuselagem para que a aeronave fosse capaz de transportar com conforto o numero

requerido de passageiros.
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Com a vista presente na figura 8.3 foi possivel determinar a altura minima necessaria
para um arranjo interno confortavel para os passageiros. Este estudo possibilitou uma

diminui¢do consideravel do tamanho da fuselagem.
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Figura 8.3 - Vista em corte da secio da aeronave

Houve também a necessidade de analisar o posicionamento dos pilotos no cockpit, para
garantir que os angulos minimos de visao sejam atendidos. A figura 8.4 ilustra o estudo
que foi realizado, indicando quais foram os angulos encontrados para a aeronave em

questao. Todo este estudo foi feito com base no livro Roskam (Vol.3).
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Figura 8.4 - Estudo do posicionamento dos pilotos no cockpit

8.3 Escolha do grupo moto-propulsor

Uma vez definido o ponto de operagdo no grafico das curvas W/S x W/P, obtém-se da

razdo W/P a poténcia de eixo necessaria. Desta forma a poténcia total ¢ de 680HP. Isto
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significa que cada motor terd que fornecer uma poténcia de 340HP. Para atender esta
poténcia requerida, emprega-se o motor turbodiesel Centurion 4.0. Este motor apresenta

uma poténcia de 350HP, rotacdo igual a 2300rpm e cilindros em V.

Figura 8.5 - Vista frontal do motor
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9 PERFILAGEM

9.1 Determinacgio do perfil da asa

O estudo necessario para determinar o melhor perfil aerodindmico para a aeronave se
inicia a partir do calculo do numero de Reynolds da asa. A expressdo do numero de

Reynolds est4 apresentada abaixo:

_pV-D
U

Re

Onde:

p = densidade do ar
p = viscosidade dindmica do ar
V = velocidade da asa

D = comprimento caracteristico (no caso da asa, a corda geométrica)
Para a altitude de cruzeiro da aeronave em projeto (250001t e atmosfera ISA) tem-se:

p =0,00106631b.sec¥/ft’
p = 3,2168lb.sec/ft?

Como a aeronave voa a uma velocidade de 450km/h durante o cruzeiro:
V =410,101t/s

A corda geométrica média da asa ¢ obtida dividindo a area alar pela envergadura:

Assim:

2
.S _ 296,068 5125
b 52,49
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Substituindo estes valores na equacao do Reynolds, obtém-se:
Re = 6,9x10°

Este valor médio de Reynolds sera utilizado nas simulagdes computacionais do software
XFOIL. E necessario também calcular o namero de Mach para um voo a 410ft/s na

altitude de cruzeiro.

_41010i/s _
1016,1t /5

b

Outro parametro pertinente ¢ o coeficiente de sustentacdo de projeto. Este valor ¢

calculado como se segue:

2. W
Co=—17 ¢
pV-.-S

Onde:

W - Peso da aeronave com maximo carregamento
p - Peso especifico do ar
S - Area da asa

V - Velocidade de cruzeiro

Assim:

C, =034

Definidas todas as variaveis necessdrias para o estudo do perfil aerodindmico, ¢

interessante criar uma tabela comparativa apresentando varios perfis de familias

diferentes visando a escolha daquele que apresente o melhor desempenho voando nas
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condi¢des apresentadas acima. Para a aeronave em questdo, as seguintes familias serdo

avaliadas:

e NACA série 6: apresentam baixissimos coeficientes de arrasto aliando boas
caracteristicas de estol;
e NASA LS: apresentam altos coeficientes de sustentacdo e baixo arrasto;

e NASA NLF: apresentam altas razdes de L/D.
A tabela comparativa deve incluir os seguintes itens para comparagao:

®  Cpmax do perfil;

o L/Dyax do perfil;

. Ll’s/Drmlx do perfil;

e L/D na velocidade de cruzeiro;

e L'°/D na velocidade de cruzeiro;
e Angulo de estol;

e Espessura relativa;

o OC%OZ do perfil.

Além do mais, deve-se avaliar o tipo de estol do perfil, ou seja, se este possui estol
suave ou abrupto. Realizadas as devidas simulagdes computacionais, os seguintes

resultados foram obtidos:

Tabela 9.1 - Tabela comparativa dos perfis NACA

Perfil Cimax | L/Dmax | L"/Dpax L/D L"/D a stall t/c dC/do
NACA 66-021 1,01 93,64 56,22 93,11 55,09 16,8 0,21 0,132
NACA 64-012 1,17 95,62 95,51 55,76 32,92 10 0,1196 0,127
NACA 64(2)-015 1,28 95,90 95,27 63,15 37,21 13,5 0,1496 0,131
NACA 63(3)-018 1,46 100,77 108,50 72,00 42,59 15,5 0,1801 0,136
NACA 63(3)-418 1,66 161,55 155,28 76,81 45,35 15,7 0,1799 0,136
NACA 63(2)-215 1,45 109,62 109,18 79,27 46,65 13,8 0,15 0,132
NACA 65(2)-415 1,08 109,19 86,03 75,20 44,13 11,8 0,15 0,127




Tabela 9.2 - Tabela comparativa dos perfis NASA LS
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Perfil Cimax | L/Dmax | LY/Dyax L/D L>/D a stall t/c dC,/da
LS(1)-421 1,95 123,91 111,03 75,52 45,47 18,4 0,209 0,127
LS(1)-417MOD 2,07 153,31 188,31 52,98 31,09 14,3 0,17 0,136
LS(1)-417 2,00 117,59 131,55 72,82 43,32 16,4 0,1699 0,127
LS(1)-421MOD 1,95 128,62 154,25 58,15 3421 15 0,2096 0,142
LS(1)-413 1,93 120,99 132,52 69,92 41,05 13,6 0,1293 0,128

Tabela 9.3 - Tabela comparativa dos perfis NASA NLF

Perfil Cimax | L/Dmax | LY/Dyax L/D L>/D a stall t/c dC,/da
NLF(1)-414 1,63 175,31 127,77 112,93 66,17 13,7 0,1417 0,136
NLF(1)-115 1,52 115,34 119,37 87,20 51,50 16,3 0,1497 0,124
NLF(1)-416 1,72 166,16 127,77 67,96 39,97 12 0,1597 0,133
NLF(1)-215 1,76 216,22 226,66 54,87 32,26 17,3 0,1498 0,126
NLF(2)-415 1,30 190,15 152,44 101,83 59,74 12,1 0,1502 0,13

Uma analise minuciosa dos resultados leva a escolha do perfil LS-421 para a regido da

ponta da asa. Para a raiz, escolhe-se o perfil LS-417. E interessante observar que esta

familia de perfis também ¢ encontrada em avides da mesma categoria e que estdo na

tabela comparativa, tal como o recente Alekto . Os motivos para tal escolha foram os

seguintes:

Apresentam os maiores coeficientes de sustentacdo dentre os analisados,

exigindo que se tenha flapes simples, facilitando o processo de fabricagdo da

acronave,;

Angulo de estol alto;

Espessura relativa alta. Para aeronaves que voam em altas altitudes, quanto

maior a espessura relativa, menor o arrasto;

O C. de projeto se encontra na faixa de menor arrasto ao se analisar as polares

destes perfis

b

Embora ndo obtivessem os maiores valores de L/D na velocidade de cruzeiro,

estes perfis ainda apresentam uma boa relacdo em comparacao aos demais;
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e A escolha de dois perfis (um na asa, outro na ponta) foi feita de forma a prevenir

que a ponta estole primeiro que a raiz, levando a uma condi¢do indesejada na

qual a aeronave carece de controle lateral.

As polares de arrasto para cada perfil sdo exibidas abaixo. Da mesma forma, as curvas

CL x a estdo apresentadas para os perfis escolhidos.
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9.2 Superficie de hiper-sustentagio

Foram feitas simula¢cdes computacionais com o intuito de se achar o delta de coeficiente
proporcionado pelo uso de flapes na asa. O valor de ACy foi de 0,42, chegando a um

CLmax de 2,32, atendendo aos requisitos de desempenho.

9.3 Determinagio do perfil da empenagem

O perfil da empenagem ¢ determinado da mesma forma que foi para a asa. Observa-se
oC,
apenas que no caso da empenagem, procuram-se perfis com alto Ao € grande

espessura relativa, pois no célculo da estabilidade, o primeiro é de suma importancia. Os

seguintes perfis foram simulados no sofiware XFOIL:

Tabela 9.4 - Tabela comparativa dos perfis para empenagem

Perfil Cimax | L/Dmay | L"/Dpax L/D L"/D a stall t/c dC/do
NACA 0012 1,45 113,79 123,61 59,42 34,55 12,20 0,12 0,125
NACA 0015 1,62 114,29 127,02 57,01 33,32 14,90 0,15 0,127
NACA 63012 1,22 96,82 98,28 55,81 32,83 10,40 0,12 0,120
NACA 63015 1,58 100,02 109,01 62,25 36,62 18,60 0,15 0,112

FX 71-150 1,04 81,55 76,06 49,10 28,81 11,20 0,15 0,128

Optou-se pelo perfil NACA 0015 por ser simétrico, por possuir 0 maior Cpmax, razoavel
angulo de estol e L/D na velocidade de cruzeiro, maior relagdo L/Dp,y, espessura

relativa adequada visando resisténcia estrutural j& que a empenagem carrega a hélice, C.

de cruzeiro dentro do balde laminar € um bom ac%a comparado aos demais.
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10 REFINAMENTO DE PESO

Feita a estimativa de peso ¢ necessdrio calcular o peso da aeronave de uma maneira
mais refinada com o objetivo de se verificar o valor estimado e também de obter um
valor mais proximo da realidade. Desta forma divide-se o avido em partes e calcula-se o
peso de cada uma individualmente seguindo sugestdes de calculos apresentadas por

diferentes autores.

O peso total foi dividio nas seguintes parcelas:

e Peso do acabamento interno;

e Peso do sistema de ar condicionado e anti-gelo;
e Peso da asa;

e Peso da avioOnica;

e Peso da empenagem;

e Peso da fuselagem;

e Peso do sistema hidraulico;

e Peso dos controles;

e Peso do motor instalado;

e Peso do sistema elétrico;

e Peso do trem de pouso;

e Peso do sistema de combustivel;
e Peso da carga paga

e Peso da tripulacao

e Peso do combustivel propriamente dito.

Na literatura se encontram muitas maneiras de se calcular estes pesos. A maior parte dos
pesos dos componentes foi calculada seguindo as férmulas apresentadas por Raymer
[2]. Porém, em algumas vezes, os pesos obtidos ficaram demasiadamente altos quando
comparando com os pesos de aeronaves semelhantes a do projeto. Por isso foram usadas
formulas alternativas apresentadas por Roskan [3] e pela universidade de Stanford.

Abaixo seguem os célculos realizados:
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10.1 Peso do acabamento interno

O peso de acabamento calculado usando a formula encontrada em Raymer [2] ficou
muito alto para os padrdes da aeronave. Por isso, preferiu-se calcular o peso do
acabamento interno segundo recomendagdes feitas por Roskan [3], que diz que este

peso pode ser obtido pela seguinte expressao:

/4

acabamento

=0,412- Np"'* .w %

Onde Np ¢ o niimero de assentos € Wy, 0 peso maximo de decolagem.

10.2 Peso do sistema de ar condicionado e anti-gelo

O peso do sistema de ar condicionado ¢ calculado segundo a féormula encontrada em

Raymer [2]. A formula esta apresentada abaixo:

— .52 5 g0.68 17 0.08
Wajr conditioning — 0-265 ng NB a&vioni

and anti-ice

Onde:

e S, =areaalar;
®  Waionics = peso da avidnica,
e Np =numero de passageiros;

e W, = peso maximo da aeronave.
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10.3 Peso da asa

Raymer [2] recomenda a expressao abaixo para o célculo do peso da asa. O autor ainda
recomenda um fator de 0,85 a ser multiplicado pelo resultado, pelo fato da asa ser de

material composto.

e 0.758 . A o 100 t/c- o
Wmng 00363". WKOOSS (COSZA) QO,M}\O,M(_CBE_) (Nz de)l].dg

Onde:

e S, = area alar;

o Wy, = peso do combustivel;

e A =alongamento;

e (= pressao dinamica;

e )\ = afilamento da asa;

e A = enflechamento da asa;

e t/c = espessura relativa da asa;
e Nz = fator de carga admissivel,

e Wy, = peso maximo da aeronave.
10.4 Peso da empenagem
O peso da empenagem ¢ calculado segundo Raymer [2]. Calcula-se o peso da
empenagem horizontal e soma-se ao peso da vertical. Um fator de corre¢do de 0,83 ¢

aplicado, por ser de material composto.

10.4.1 Peso da empenagem horizontal

W porioma = 0-016(N W) $1egisisgoe( 100L/EY 02 ([ A N0 o
by ol @ O cosA X CcosZAn, Nn

Onde:



10.4.2

W

tail

Onde:

She = area da empenagem horizontal;

Wi, = peso do combustivel;

A = alongamento;

q = pressao dindmica;

An = afilamento da empenagem horizontal;

A = enflechamento da asa;

An = enflechamento da empenagem horizontal;
t/c = espessura relativa da asa;

Nz = fator de carga admissivel;

W, = peso maximo da aeronave.

Peso da empenagem vertical

CosAy cos’A,,

00731+ 020 g s (O HE) (—A ) N

S,t = area da empenagem vertical;

Ht / Hv = 0,0 para empenagens convencionais ¢ 1,0 para empenagens em T;

Wiy = peso do combustivel;

A = alongamento;

q = pressao dindmica;

Ayt = afilamento da empenagem vertical;

Ayt = enflechamento da empenagem vertical,
t/c = espessura relativa da asa;

Nz = fator de carga admissivel,

W, = peso maximo da aeronave.
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10.5 Peso da avionica
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O peso da avidnica foi obtido discriminando cada componente que este sistema ¢

composto. A tabela abaixo apresenta os pesos e o total:

Tabela 10.1 — Peso da avidnica

10.6 Peso da fuselagem

Componentes: Peso (Ibs) | Quantidade | Peso (kg)
GDU 1040 MFU & PDF 6,60 1 2,99
GIA 63 INTEGRATED AVIONICS UNITS 4,90 1 2,22
GMA 1347 AUDIO PANEL 1,70 1 0,8
GDC 74A AIR DATA COMPUTER 1,69 1 0,77
GRS 77 AHRS 2,40 1 1,08
GTX 33 MODE S TRANSPONDER 3,00 1 1,36
GEA 71 ENGINE/AIRFRAME UNIT 1,75 1 0,712
Total 22,04 9,93
Componentes: Peso(lbs) | Quantidade | Peso (kg)
AIRSPEED INDICATOR 1 1
ALTIMETER 1 1
MAGNETIC COMPASS 1 1
Total 3

A fuselagem ¢ calculada pela expressao sugerida por Raymer [2]:

Wlnselage = 0052 S}.l)% (Nz de)OIIHLr_ 0081 (L/D) _0-072‘?0-2“1 + wpress

Onde:
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e S¢=area molhada da fuselagem;

e Ly=comprimento estrutural da fuselagem;
e L =comprimento total da fuselagem;

e (= pressao dindmica;

e D = largura estrutural da fuselagem;

o Wi = peso extra devido a pressurizagao;
e Nz = fator de carga admissivel;

e Wy, = peso maximo da aeronave.

Aplica-se um fator de conversio de 0,9 pelo fato da fuselagem ser de material

composto.

10.7 Peso do sistema hidraulico

Segundo Raymer [2] o peso deste sistema ¢ igual a 0,1% do peso maximo da aeronave.

10.8 Peso dos controles

Wl"lighl =0.053L 1,53632‘3‘}] (Nz w::lg % 10—4)0,30

controls

Onde:

e B, =envergadura da asa,;

e L =comprimento total da fuselagem,;

Nz = fator de carga admissivel,

W, = peso maximo da aeronave.

10.9 Peso do motor instalado

O peso do motor instalado foi obtido somando o peso dos dois motores com uma
estimativa de aproximadamente 100kg para eixos e um redutor aeronautico. A férmula
encontrada em Raymer [2] obteve um peso absurdamente grande. Desta forma preferiu-

se estimar o peso dos componentes de instalagao.
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10.10 Peso do sistema elétrico

O peso do sistema elétrico calculado pela equagdo presente em Raymer [2] ficou
demasiadamente alto quando comparado com aeronaves da mesma categoria. Mas
consultando outras fontes, obteve-se uma recomendacao da Universidade de Stanford na
qual o peso da parte elétrica € sugerido como sendo treze vezes o nimero de assentos do

avido. Consegui-se um valor razoavel.

10.11 Peso do trem de pouso

O trem de pouso ¢ formado pelo trem do nariz e pelo trem principal. Por isso ¢

necessario calcular cada um. Ambos foram calculados através de Raymer [2].

10.11.1 Peso do trem principal

Wmain landing = 0.095 (N.’W.’)O'TSB(LJ'H/ ]2)0409

gear

Onde:

e N, = fator de carga de pouso;
e L, =comprimento do trem de pouso;

e W, =peso maximo de pouso.

10.11.2 Peso do trem do nariz

W,

nose landing
gear

= 0.125(N,W,)*368(L ./ 12)084

Onde:

e N = fator de carga de pouso;
e L, =comprimento do trem de pouso;

e W, =peso maximo de pouso.
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10.12 Peso do sistema de combustivel

O sistema de combustivel tem o seu peso expresso pela seguinte equagao:

0.363
Wotmen = 29V ) NN
i’ Vi

Onde:

e N;=numero de fungdes atuadas por controles;
e V;=volume do tanque integral;
e V,=volume de combustivel;

e N, = niimero de motores
10.13 Resultado dos pesos

Os resultados obtidos estdo relacionados abaixo:

Tabela 10.2 - Resultado do refinamento de peso

Peso Valor Valor

Peso do sistema elétrico 104 1lbs 47,17361 kg
Peso do acabamento interno 366,4038 Ibs 166,1979 kg
Peso do sistema de combustivel 181,7984 1bs 82,46238 kg
Peso da asa 698,498 1bs 316,8334 kg
Peso da fuselagem 1438,856 1bs 652,6542 kg
Peso do trem principal 156,8718 1lbs 71,15584 kg
Peso do trem no nariz 14,33436 1lbs 6,501957 kg
Peso da empenagem horizontal 71,50567 1bs 32,43442 kg
Peso da empenagem vertical 82,0221 1bs 37,2046 kg
Peso dos controles 138,5208 1bs 62,832 kg
Peso do motor instalado 1442.4 1bs 654,2616 kg
Peso do sistema hidraulico 8,245289 lbs 3,74 kg
Peso da avionica 42.72152 1bs 19,37815 kg
Peso do sistema de ar condicionado de anti-gelo | 208,5205 Ibs 94,58333 kg
Peso total sem combustivel 4954,7 1bs 22474 kg
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Peso total 8260,5 1bs 3746,9 kg

O peso obtido na primeira estimativa de peso foi de 3740kg. Com isso, tem-se uma
diferenca entre o peso refinado e o estimado de 0,18%. A partir do valor de peso obtido

neste capitulo serd possivel analisar o passeio de cg da aeronave.
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O método para determinagao do passeio do c.g foi feito considerando, primeiramente a

determinagdo do c.g para a condi¢do de peso minimo operacional da aeronave.Para se

efetuar este primeiro calculo considera-se o peso de todos os componentes da aeronave

bem como as respectiva distancias a linha datum (nariz da aeronave). Posteriormente, os

valores sdo referenciados a linha da corda média aerodinamica.

Em seguida ¢ feita a inser¢do de todos os componentes mdveis da aeronave como

tripulagdo, passageiros, combustivel, 6leo, bagagem, etc. Esta etapa deve ser feita

incluindo os itens do nariz para a cauda e, apds da cauda para o nariz, e além disso

considerou-se 0s pontos a seguir.

Sem passageiro e com combustivel

Carga total sem combutivel

Sem passageiros e sem combustivel

A tabela 11.1 fornece os dados de pesos de componentes bem como os respectivos

bracos.
Tabela 11.1 - Descricdo dos componenetes

Componente Peso Posicao Braco de alavanca

Piloto 79.3787 2.835 225.0385146
Co-Piloto 79.3787 2.835 225.0385146
Passageiro 1 79.3787 4.6165 366.4516058
Passageiro 2 79.3787 4.6165 366.4516058
Passageiro 3 79.3787 5.8695 465.9130728
Passageiro 4 79.3787 5.8695 465.9130728
Passageiro 5 79.3787 7.0825 562.1993931
Passageiro 6 79.3787 7.0825 562.1993931
Bagagem P1 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P2 18.1437 8.5795 155.6638295




Bagagem P3 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P4 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem PS5 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P6 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem Piloto 13.6078 8.5795 116.7478722
Bagagem Co-Piloto 13.6078 8.5795 116.7478722
Acabamento 166.198 5.9623 990.9220269
Ar Condicionado 94.5833 9 851.2499483
Avbnica 19.3782 0.9 17.44033942
Empenagem 69.639 11.523 802.4504533
Fuselagem 652.654 6.49134 4236.60052
Hidraulico 3.74 5.9623 22.299002
Controles 62.832 5.9623 374.6232336
Motor instalado 654.262 10.5 6869.747162
Parte Elétrica 47.1736 0.9 42.45624583
Trem de Pouso (nariz) 6.50196 1.9 12.35371902
Trem de Pouso (principal) | 71.1558 7.75 551.4577536
Combustivel 728.359 7.75 5644.778381
Asa 316.833 7.75 2455.45848
Tanque de Combustivel 82.4624 7.75 639.0834265

A tabela X1.2 fornece o passeio do c.g para as configuragdes de 4 e 6 lugares.

Tabela 11.2 - Passeio do c.g
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Configuracao Passeio do c.g em % da c.m.a
4 lugares 22 a36
6 lugares 21 a37

A figura 11.1 ilustra o passeio para a

ilustra o passeio para 6 lugares.

configuracdo de 4 lugares e a figura 11.2
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Passeio de CG (4 lugares)

3800
3700
3600
3500
3400
3300
3200
3100
3000
2900
2800
2700
2600
2500

Peso (kg)

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4
% CMA

Figura 11.1 - Passeio do c.g 4 lugares

Passeio de CG (6 lugares)

3800
3700
3600
3500
3400
3300
3200
3100
3000
2900
2800
2700
2600
2500
2400

Peso (kg)

0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35
%CMA

Figura 11.2 - Passeio do c.g 6 lugares

Percebe-se que, em ambas as configuragdes o passeio de c.g. ficou dentro de uma fixa

aceitavel.
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12 Evolucio dos Desenhos

Neste capitulo sera apresentada a evolucdo dos desenhos desde os primeiros esbogos
feitos a mao, até o desenho final da aeronave feito no computador. Cada desenho sera

devidamente comentado.

12.1 Primeiro desenho

—

/..éf:BDl _J.rD C @

Figura 12.1 - Primeiro desenho da aeronave

O desenho acima mostra a primeira concep¢do do avido. Vé-se que a aeronave
apresentava empenagem convencional e as hélices ficavam fixas na fuselagem. A idéia
era tentar minimizar os efeitos de assimetria em caso de perda de um motor,
aproximando elas o mais perto possivel. A aeronave também nao havia um nariz bem
definido. Estipulou-se uma configuracdo interna nas quais os passageiros sentariam

virados uns para os outros. Preferiu-se o uso de janelas arredondadas.

12.2 Segundo desenho

O segundo desenho veio com algumas modificagdes. A idéia de usar uma empenagem
convencional foi substituida por uma empenagem em “T”. Este tipo de empenagem foi
considerado mais elegante para esta categoria de avido. O nariz do avido foi melhor
trabalhado, chegando perto da forma que de fato possui atualmente. Admitiu-se que a
longarina do avido passaria embaixo da cabine, levando a necessidade de se abaixar a
asa e de se criar uma estrutura de ligacdo com a fuselagem, aumentando a largura da

acronave.
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Figura 12.2 - Segundo desenho da aeronave
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12.3 Terceiro desenho

O terceiro desenho propds o uso de uma empenagem em “V”. Este tipo de empenagem
eliminaria dois problemas. Reduziria o arrasto criado pelas hélices fixas a fuselagem e
aproximaria as mesmas minimizando o problema j& descrito anteriormente. Além do
mais, este tipo de empenagem foi considerado mais atraente do ponto de vista de
design. Neste desenho, a asa foi esbocada j4 com as dimensdes obtidas na estimativa de
peso. Adotaram-se novamente janelas mais arredondadas. Aqui ja se tem um estudo de

proporgdes em andamento. Reduziu-se consideravelmente a largura da fuselagem.

12.4 Quarto desenho

O quarto e ultimo desenho feito a mdo ja possui uma preocupacao do design final da
aeronave. As janelas foram remodeladas, e o nariz foi desenhado através de curvas
suaves. O painel do piloto ficou com um design moderno. A empenagem foi recalculada
e neste ponto do projeto, possuia um tamanho mais proporcional a aeronave. A solug¢do
para o problema de assimetria foi alterada. Optou-se por usar redutores que garantem
que as duas hélices girem mesmo se um motor parar. Com isso, a posi¢ao das hélices ja

ndo era mais um problema.

12.5 Quinto desenho

O quinto e ultimo desenho ja apresenta o esboco final da aeronave. Este desenho passou
por uma reformulacdo completa. Os tamanhos de area alar e envergadura foram
obrigados a se modificar; pois durante o refinamento de peso, percebeu-se que a
estimativa de peso inicial estava incoerente. Por isso, todos os célculos tiveram de ser
refeitos. Isto alterou consideravelmente o avido, que passo a contar com uma asa bem
maior do que antes. Todo o estudo de propor¢do foi refeito e o estudo de ergonomia foi
completado, dando origem a uma configuragdo interna adequada. Acrescentou-se o trem
de pouso na posi¢ao correta e as superficies de comando. Asa tomou a forma dos perfis
escolhidos. O nariz foi modificado, e um novo painel, ainda mais atraente foi

introduzido.
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Figura 12.3 - Terceiro desenho da aeronave
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Figura 12.4 - Quarto desenho da aeronave
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[

Figura 12.5 - Desenho final da aeronave
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13 Instrumentacao Utilizada para Voo e Navegacao

Para a instrumentagdo, optou-se por utilizar o sistema integrado G1000 da Garmin®,
um sistema de avidnica avangada com layout de facil leitura composto por apenas dois
monitores de EFIS para visualizacdo das informacdes de voo. Como redundancia,

utilizar-se-a alguns instrumentos analdgicos em caso de pane do sistema principal.

A figura 13.1 ilustra o display do sistema que tem como fungdo exibir todas as fungdes
em tempo real. Dois monitores deste tipo sdo usados simultaneamente, de forma a se ter
sempre duas fungdes em exibi¢do. O monitor da direita é configurado como primario e

o da esquerda, como multi-fungao.

Figura 13.1 - GDU 1040

A figura 13.2 mostra o sistema que integra audio digital NAV/COM e sistemas de

intercomunicagao.

Figura 13.2 - GMA 1347
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A figura 13.3 apresenta a unidade central do sistema. Esta central recebe as informagdes

de cada componente e transmite para o display.

el it
_..---'“"'_. ot
i
=

.

Figura 13.3 - GIA 63

A figura 13.4 representa o sistema que fornece a altitude e o rumo da aeronave. Esta

unidade contém sensores, acelerometros e sensores de variagoes.

Figura 13.4 - GRS 77

A figura abaixo mostra o processador de dados vindos do tubo de Pitot e do sensor de
temperatura. Ele fornece dados de altitude de pressdo, velocidade do ar e velocidade

vertical.

Figura 13.5 - GDC 74A
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O sensor dos sinais vindos do motor estd representado na figura 13.6. Este fornece

informacdes tais como temperatura do motor, pressdo do motor e quantidade de
combustivel.

w

Figura 13.6 - GEA 71

As figuras 13.7 e 13.8 abaixo mostram os dois tipos de transponder encontrado no
sistema.

|
II|
|
|

TR i'

Figura 13.7 - GTX 32 e GTX 33
A ultima figura representa o magnetdometro que faz a medicdo das informagdes do

campo magnético local. As informagdes sao enviadas para o GRS 77 para serem

processadas, podendo entdo determinar o rumo magnético da aeronave.

Figura 13.8 - GMU 44
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A figura abaixo mostra o sistema esquematizado por diagramas, facilitando a

visualizagao do todo.

High-5peed Data Bus (Ethernat)

Reversionary

Reversionary
Cenirol

Control

No. 1 GIA 63 Mo. 2 GIA B3
Integrated Avionics Unit Integrated Avionics Unit
System Inegration Proces60s Sysiem Integration Processars

1/ Processors 10 Processars
VHF COM WHF COM
VHF NAVLOC WHF RAWILOC
GRS e
Gldesiope Glkesiope

GFS Cutput

GTX 32

or GTX 33
Transponder

GEA 71
Engine/Airframe
Unit

Figura 13.9 - Sistema esquematizado

Como instrumentos analédgicos serdo utilizados

e Velocimetro

Este instrumento tem como finalidade determinar a velocidade avido —atmosfera.
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Figura 13.10 — Velocimetro

e Climb

Este instrumento mede a razdao de subida e¢ descida da aeronave, normalmente em

ft/min.

Figura 13.11 - Climb

e Altimetro

Este instrumento fornece a altitude da aeronave baseado em diferenca de pressao

captada por uma capsula aneroide.

Figura 13.12 - Altimetro
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14 Desenhos

14.1 Trés vistas

2
ke

1
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14.2 Desenho 3D
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15 Relatorio Descritivo

15.1 Tipo:

Aeronave da classe commuter bimotora, certificado conforme FAR parte 23.

15.2 Versoes:

Duas versdes de fabrica. Uma versao de seis lugares e outra executiva para quatro

lugares.

15.3 Asas:

Asa baixa, forma em planta trapezoidal, estrutura cantilever, aerofolio LS-417 na raiz, e

LS-421 na ponta, sem tor¢do geométrica. Diedro de 2°, enflechamento de 5°, incidéncia

nula em toda asa. Longarina fabricada em material composto. Revestimento fabricado

em fibra de vidro. Flapes do tipo plain.

15.4 Fuselagem:

Fuselagem semi-monocoque fabricada em material composto.

15.5 Cauda:

Empenagem do tipo V, estrutura cantilever, forma em planta trapezoidal.

15.6 Trens de pouso:

Trem de pouso do tipo triciclo retratil. Trem principal na asa, amortecedores

hidraulicos, freio a disco.
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15.7 Grupo moto propulsor:

Dois motores Centurion 4.0 de 350HP com rotacdo de 2300rpm. Tanque do tipo integral

nas asas com capacidade de 910 litros.

15.8 Acomodacoes:

Seis assentos dispostos em duas fileiras separados por corredor. Compartimento de
bagagem traseiro para 10kg por passageiro. Lavabo e banheiro. Na versdo executiva,
quatro poltronas de luxo dispostas de frente pra outra separadas por corredor.

15.9 Equipamentos:

Sistema integrado G1000 da Garmin®. Instrumentos para VFR e IFR.

15.10 Caracteristicas Técnicas:

Tabela 15.1 - Caracteristicas técnicas

Caracteristica Valor Caracteristica Valor
Comprimento 13m Alongamento 10.24
Envergadura 16m Velocidade méx. cruzeiro 450km/h
Largura da fuselagem 1.62m Distancia de decolagem 904.4m
Comprimento da fuselagem 13m Distancia de pouso 880.5m
Area alar 25m* Razao de subida 1200ft/min

, ) 5 Razdo de subida ¢/ um .
Area do aileron 0.625 m 530ft/min
motor

Area do flap 0.859 m’ Teto de servigo 250001t

Area da superficie 0.924 m* Relacdo peso - poténcia 5.5kg/hp
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moveldaempenagem
Alcance 3000km Altura da cabine 1.606m
Area da empenagem 6.16 m* Largura da cabine 1.452m
Corda na ponta 1.26m Alcance 3000km
Corda na raiz 1.8m Numero de motores 2
Diedro 2° Poténcia do motor 350 hp
Comprimento da cabine c/4
Incidéncia Ponta e raiz 0° . 3.632m
assageiros
Comprimento da cabine ¢/6
Peso vazio 2053.53kg ‘ 4.219m
assageiros
Peso max. decolagem 3746.9kg
Carga paga max 585.13kg
Peso de combustivel 728.35kg
Carga alar 149.6kg/m’
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16 Calculos Aerodinamicos

Neste trabalho foi calculada a polar da aeronave, utilizando-se para tal da metodologia
apresentada por Décio Pullin referente a apostila de Aerodindmica do Avido e a tese
“Introdugdo ao projeto de aeronaves leves” de autoria de Claudio Barros. Para que se
possam obter as polares da aeronave (Cp x a e Cp x Cp), torna-se necessario determinar

alguns parametros conforme a seguir:

16.1 Levantamento de CL x a - Sustentaciio versus angulo de ataque da aeronave

16.1.1 Determinacio do Coeficiente de Sustentacio da Fuselagem — CIf:

Para se determinar os valores de “CIf” ¢ necessario que se obtenha os valores dos

diversos diametros e perimetros do corpo equivalente de revolugdo (CER). Para isto a

aeronave foi dividida em 3 estagdes com espagamentos conforme a seguinte tabela x.1:

Tabela 16.1 — Parametros das estagoes

Estacdo | Posicdol (m ) | Diametro maximo do Area molhada* ( m?)

corpo de revoluciao* (m)

A 3,3 12,64
B 5,7 D =3,098 30,16
C 4 13,77

(*Areas calculadas pelo software SolidWorks)

Da equacdo 6.18 de Pullin(1979 ), fornece:

_a-ay, K.;rD2+77C (a—ay)
Ch,.

If
C . 2 Zor ) (7 4 dx 1.1
Y5738 2 573 IXO (4D

onde:
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Lot - angulo de ataque de sustentacdo nula da fuselagem
o - angulo de ataque da fuselagem

S - area alar

K - fator de massa aparente (Pullin, 1979)

D - diametro méximo do CER

n - arrasto cilindro infinito / arrasto cilindro finito (Pullin)

Cpe - f [M.sen(a — a,f)] - coeficiente de arrasto para escoamento inclinado em um
cilindro finito em fun¢do do nimero de Mach.
Xo - ponto onde o escoamento passa de potencial a viscoso(Pullin, 1976)

If —comprimento total da fuselagem

I
Iddx - area molhada da fuselagem atras do ponto Xo

Xo

Sendo:

of = 0° (somente ensaios em tinel de vento poderiam comprovar)
o variara de —10° a 22° de 2° em 2°

S =25m?

D =3,098m?

n = 0,61 (Gréfico 6.4.2) (Pullin, 1979)

Cpe=1,2

la/If = 0,2538

Xo/1f=0,509

X0=6,617m

I
Iddx =8,25m?

M(n® de Mach) = 0,36

A tabela 1.2 apresenta os resultados para Crr como fun¢do do angulo de ataque da

fuselagem da aeronave o,

Tabela 16.2 - Variacio de CIf com o dngulo de ataque
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ag(°) Crr

-10 -0,076836
-8 -0,062646
-6 -0,047867
-4 -0,0325
-2 -0,016544
0 0
2 0,017133
4 0,0348546
6 0,0531648
8 0,0720637

10 0,0915512
12 0,1116273
14 0,132292
16 0,1535454
18 0,1753873
20 0,1978179
22 0,2208372

16.1.2 Determinacido da variacao do Coeficiente de Sustentaciao com o Angulo de

Ataque a=(dCl/Da.)
O perfil aerodinamico da aeronave na ponta ¢ um NASA LS-421, e na raiz, NASA LS-
417. De posse das curvas Cp x a dos perfis € possivel estimar o valor de ag. O valor ay é

o valor da inclinagdo da reta.

Plotando alguns pontos do grafico nas tabelas abaixo, obtém-se:

Tabela 16.3 — Inclinacao dos perfis

LS-417 LS-421
o (rad) CL a (rad) Co
-2 0,3234 -2,3 0,27
13,7 1,9263 13,4 1,8047

Para o perfil LS-421:
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oC,
oa

=5,60/rad

Para o perfil LS-417:

oC,
oo

=5,85/rad

Dividindo a asa como se segue, € possivel calcular um valor representativo de ay.

Tabela 16.4 - Esquema da divisido da asa para cilculo do a0 médio

Posicao a, Area equivalente
1 5,63 2,67Tm?
2 5,69 2,97m?
3 5,57 3,27m?
4 5,81 3,57m?

O valor médio de a0 sera calculado a partir da média das inclinagdes ponderadas pelas

suas areas de influéncia, ou seja:

: (1.2)



~5,63-2,67+5,69-297+5,57-3,27+5,81-3,57

a

12,5

ap= 5,67/rad

O valor de “a” ¢ dado por:

(2.74e)

2 2
2+{f; .(,62 +tg2Ac/2)+ 4}

Onde

Ae= alongamento efetivo ; no caso Ae=11,08
que ¢ dado por:

Ae = A (1+2,2(Sep/Sw))

onde A = alongamento = 10,24

Sep = area lateral do Winglet = 0,93m?

Sw = area alar = 25m?
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(1.3)

Como a asa apresenta dois perfis, um na raiz ¢ outro na ponta, ponderando-se pelas

areas, ter-se-a:

k=1,16

B2 = 1-M2 = 0,87

A.» = enflechamento da asa na linha das metades das cordas = 2,88°
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tg*Aqn = 0,002531

[1Pb]

Levando os valores na expressdo “a”, tem-se:
a=5,16/rad

16.1.3 Determinacio do angulo de ataque de sustentacio nula da asa em relacio a

linha de referéncia da fuselagem - o, :
E dado por:

Oy = (Ooy)or — 1, T J.€ (1.3)
onde:

( doy)or = angulo para sustentacdo nula do perfil da raiz da asa ( bidimensional ) = -4,15
1, = indidéncia na raiz =0

€= tor¢ao aerodinamica = 0,15

J = fator dependente do alongamento e do afilamento da asa = -0,43

Entdo, temos o seguinte resultado:

Oy, = -4,21450

16.1.4 Determinacido do coeficiente de sustentacdo ponderado dos perfis — CL

perfil:

E calculado por:

S1 S2
CLperﬁl = CLPRaiz. (?) + CLPPanta. (?) (1.4)

O que resulta na tabela 1.5

Tabela 16.5 - Variacdo de CLperfil com o dngulo de ataque
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or(®) | aasa(®) | CLp_ponta | CLp - 1aiz S1/S S2/S S,/S(CLP)p | Si/S(CLP)g | CL - perfil
-10 -10 -0,8133 | -0,8248 | 0,51216 | 0,48784 | -0,3967602 | -0,422429 | -0,81919
-8 -8 -0,5734 | -0,551 | 0,51216 | 0,48784 | -0,2797274 | -0,282200 | -0,561928
-6 -6 -0,2866 | -0,2625 | 0,51216 | 0,48784 | -0,1398149 | -0,134442 | -0,274257
-4 -4 0,01 0,0267 | 0,51216 | 0,48784 | 0,0048784 | 0,0136747 | 0,0185531
-2 2 0,3158 | 0,3234 | 0,51216 | 0,48784 | 0,15405987 | 0,1656325 | 0,3196924
0 0 0,6084 0,604 | 0,51216 | 0,48784 | 0,29680186 | 0,3093446 | 0,6061465
2 2 0,8541 0,8534 | 0,51216 | 0,48784 | 0,41666414 | 0,4370773 | 0,8537415
4 4 1,0562 | 1,0977 | 0,51216 | 0,48784 | 0,51525661 | 0,562198 | 1,0774546
6 6 1,2355 1,3121 | 0,51216 | 0,48784 | 0,60272632 | 0,6720051 | 1,2747315
8 8 1,4147 1,5047 | 0,51216 | 0,48784 | 0,69014725 | 0,7706472 | 1,4607944
10 10 1,5762 | 1,6853 | 0,51216 | 0,48784 | 0,76893341 | 0,8631432 | 1,6320767
12 12 1,72 1,8264 | 0,51216 | 0,48784 | 0,8390848 | 0,935409 | 1,7744938
14 14 1,8398 | 1,9414 | 0,51216 | 0,48784 | 0,89752803 | 0,9943074 | 1,8918355
16 16 1,9254 2,001 | 0,51216 | 0,48784 | 0,93928714 | 1,0248322 | 1,9641193
18 18 1,9535 | 1,9397 | 0,51216 | 0,48784 | 0,95299544 | 0,9934368 | 1,9464322
20 20 1,903 1,735 | 0,51216 | 0,48784 | 0,92835952 | 0,8885976 | 1,8169571
22 22 1,7898 | 1,5117 | 0,51216 | 0,48784 | 0,87313603 | 0,7742323 | 1,6473683
16.1.5 Determinaciao do Coeficiente de Sustentacao da Asa — Clw
¢ dado por:
Cow = = CLPerﬁl (1.5)

0

Assim, obtém-se a tabela seguinte




Tabela 16.6 - Variacio de Cy 5, com o Angulo de ataque

ae(°) a asa alao CL asa
)

-10 -10 0,900528448 | -0,73770375
-8 -8 0,900528448 | -0,50603180
-6 -6 0,900528448 | -0,24697618
-4 -4 0,900528448 | 0,016707569
-2 -2 0,900528448 | 0,287892115
0 0 0,900528448 | 0,545852163
2 2 0,900528448 | 0,768818497
4 4 0,900528448 | 0,970278555
6 6 0,900528448 | 1,14793194
8 8 0,900528448 | 1,315486914
10 10 0,900528448 | 1,469731458
12 12 0,900528448 | 1,597982169
14 14 0,900528448 | 1,703651647
16 16 0,900528448 | 1,768745301
18 18 0,900528448 | 1,752817561
20 20 0,900528448 | 1,636221575
22 22 0,900528448 | 1,483502022
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16.1.6 Determinac¢ao do Coeficiente de Sustentacio Asa — Fuselagem - CLw-F

Com a equagao:

Crar = Ci(a) + [ Kw(f) — Kf(w)]. Cp,

Onde:
Kw(f)=1,18
Kf(w)=0,28

monta-se a seguinte tabela:

(1.6)



16.1.7 Determinacio do Coeficiente de Sustentacio da Empenagem - CLE

E dado por:

Tabela 16.7 — Variagao de C asa-fuselagem com o Angulo de ataque

ag(°) a asa CL ar
()

-10 -10 -0,740769
-8 -8 -0,51807436
-6 -6 -0,2701458
-4 -4 -0,0174633
-2 -2 0,242558535
0 0 0,491266947
2 2 0,709069639
4 4 0,908105305
6 6 1,086303589
8 8 1,256001925
10 10 1,414309497
12 12 1,549811242
14 14 1,6655785
16 16 1,745416139
18 18 1,752923145
20 20 1,670417353
22 22 1,555988973

Cie = (ay/ aOE)'CLperﬁl

(2.14e)

2+

Ae’

kK

1

(ﬂ2 +tg2Ac/2)+4 ’

Pela tabela 1.8 temos:
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1.7)

(1.8)



Tabela 16.8 — Tabela para o perfil NACA 0015

aoe 7,12239 (1/rad)
be 5,5 (m)
Se 6,5 (m?)
Ae 4,653846154
K 1,133563575
B2 0,865056227
A (cl/2) 5 (°)
ae 4,622739026
tgz2 A 0,007654266
(cl2)
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Com isso que se constrdi a seguinte tabela, sabendo-se que o perfil da empenagem € o

NACA 0015:

Tabela 16.9 — Coeficiente de sustentacio da empenagem

ag(°) a asa aen () CL
(°) perfil
-10 -10 -10 -1,2425 | -0,80643622
-8 -8 -8 -1,0056 | -0,65267787
-6 -6 -6 -0,7564 -0,4909363
-4 -4 -4 -0,5051 | -0,32783174
-2 -2 -2 -0,2531 | -0,16427284
0 0 0 0 0
2 2 2 0,2532 | 0,164337746
4 4 4 0,5051 | 0,327831737
6 6 6 0,7565 | 0,491001205
8 8 8 1,0058 | 0,652807683
10 10 10 1,243 | 0,806760738
12 12 12 1,4637 | 0,950004579
14 14 14 1,6004 | 1,038728789
16 16 16 1,5831 | 1,027500341
18 18 18 1,3739 | 0,891720497
20 20 20 1,1478 | 0,744971822
22 22 22 1,0654 | 0,69149066




16.1.8 Determinacio do angulo local na empenagem- o E

E dado por:

OE=TME T OF—€

Onde:

Ne = incidéncia na empenagem em relag@o a linha de referéncia da fuselagem = 0°

ap = angulo de ataque da linha de referéncia da fuselagem

¢ = angulo de down-wash

Pelo (Pullin, pg 63), obtemos a tabela seguinte:

Tabela 16.10 — Tabela de dados do Pullin

rb/2 4
m b/2 2,1
r 0,5
m 0,2625
de/da(ca) 0,25
(b eh)/(b) 0,34375
A 11,07804
de/da(med) 0,2525

O que resulta na Tabela 1.11:
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Tabela 16.11 - Coeficiente de sustentacio da empenagem
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OF ) -10 -8 -6 -4 -2 0 2 4
£(°) | 2525 | -2,02 1,515 | -1,01 | -0,505 0 0,505 | 1,01
o | -7475 | 598 4485 | 2,99 | -1495 0 1495 | 2,99
Ce | -00251| -0,02889 | -0,02791 | -0,0225 | -0,0132 | -0,00122 | 0,01237 | 0,0258
O | 6 8 10 12 14 16 18 20 22
£(°) | 1,515 | 2,02 2525 | 303 | 3535 | 404 | 4545 | 505 | 5555
o | 4485 | 598 7475 | 897 | 10,465 | 1196 | 13,455 | 14,95 | 16,445
C.c | 0,0372 | 0,044094 | 0,04379 | 0,0332 | 0,0091 | -0,0323 | -0,0953 | -0,1841 | -0,3037

16.1.9 Sustentacio da Aeronave - CL

A sustentacdo da aeronave ¢ calculada somando-se a sustentacdo asa fuselagem e a

sustentacdo da empenagem. Fazendo-se isto obtém-se o seguinte resultado:

Tabela 16.12 - Coeficiente de sustentacio da aeronave Cl zgr

ar(°) Cl aer

-10 -0,95044
-8 -0,68777
-6 -0,39779
-4 -0,1027
-2 0,199848
0 0,491267
2 0,751797
4 0,993342
6 1,213964
8 1,425732
10 1,624067
12 1,796812
14 1,935648
16 2,012566
18 1,98477
20 1,86411
22 1,735777
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16.2 Levantamento de Cp x o -Arrasto versus angulo de ataque da aeronave

16.2.1 Arrasto da asa

O arrasto da asa ¢ dado pela equagdo 1.9:

Cbasa = Cpeasa T Cpiasa (1.9)

Onde

Cpasa = arrasto da asa

Cbeasa = arrasto parasita da asa

Cpi asa = arrasto induzido da asa

a) A determinagao do coeficiente de arrasto parasita da asa pode ser feita como segue:

Como a asa tem dois perfis, um na raiz e outro na ponta € com variagao linear entre eles

e sem tor¢ao geométrica, o arrasto parasita pode ser dado pela equagdo 1.10:

(1.10)

Cpa-S1+Cp,,.52)) Se
S1+S2 S

CDEASA = (

onde

S1= érea de influéncia do perfil 1~ (LS417) = 6,402 m’
S2 =é4rea de influéneia do perfil 2 (LS421) = 6,098 m*
S = area alar =25 m2

Se = 4rea da asa até a jungio com a fuselagem = 23,24 m’

Assim para cada angulo de ataque pode-se montar a tabela 1.13.

Tabela 16.13 - CDe ASA



ar(°) a asa (°) Cpe 1 Cpe 2 Cpe ASA

-10 -10 0,01326( 0,01385]0,012594059
-8 -8 0,00936( 0,01021|0,009086528
-6 -6 0,00771 0,00830,007434779
-4 -4 0,00651( 0,00654 |0,006065301
-2 -2 0,00504 [ 0,00504 | 0,004685184
0 0 0,00536  0,00489|0,004769513
2 2 0,00763( 0,00738|0,006979474
4 4 0,00945( 0,00994 | 0,009006933
6 6 0,01154( 0,01399|0,011838649
8 8 0,01496( 0,01943|0,015933943
10 10 0,02037( 0,02655|0,021738558
12 12 0,02921( 0,03603 |0,030246459
14 14 0,04182( 0,04858|0,041941505
16 16 0,06153( 0,06529 | 0,058903433
18 18 0,09503 | 0,08784 |0,085079251
20 20 0,15133 0,121]0,126921832
22 22 0,22282( 0,16461|0,180735466
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b) A determinacao do coeficiente de arrasto induzido da asa pode ser feita como segue:

E dado pela equagdo 1.11:

2

C
Criss = ;Aj (1+61.52)

onde

A=11,078
d1= (obtido do grafico 6.2.12 Pullim) = 0,06
02 =(obtido do grafico 6.2.13Pullim) = 1,1

Assim substituindo-se os valores pode-se montar a tabela 1.14:

(1.11)



Tabela 16.14 - CDi ASA

ar(°) |aasa(®) Cuasa Coiasa

-10 -10 -0,73770376 | 0,016668953
-8 -8 -0,5060318 |0,007843321
-6 -6 -0,24697618 | 0,001868334
-4 -4 0,016707569 | 8,55009E-06
-2 -2 0,28789211510,002538656
0 0 0,545852163 [ 0,009126293
2 2 0,76881849710,018104727
4 4 0,970278555 [ 0,028836145
6 6 1,14793194 |0,040362366
8 8 1,315486914 | 0,053005069
10 10 1,469731458 | 0,066163782
12 12 1,597982169 | 0,078214667
14 14 1,703651647 | 0,088900854
16 16 1,768745301 | 0,095824142
18 18 1,752817561 | 0,094106099
20 20 1,636221575|0,082002779
22 22 1,483502022 | 0,067409425

16.2.2 Arrasto da empenagem

O arrasto da empenagem pode ser obtido pela equacdo 1.12

Cpk = CpeetCoik

Onde

Cpg = arrasto da empenagem

Cpee = arrasto parasita da empenagem

Cpig = arrasto induzido da empenagem
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(1.12)

a) A determina¢do do coeficiente de arrasto parasita da empenagem pode ser feita

COmo seguc:
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Cor =Cpp— (1.13)

onde
Cpp = Coeficiente de arrasto do perfil da empenagem
Se = 4rea efetiva da empenagem = 6,5m’

S = 4rea de referéncia = 25m’
Pode-se levantar a tabela 1.12 baseando-se nas curvas do perfil da empenagem:

Tabela 16.15 - CDeE empenagem

ar(°) a EH () Cop Coeen

-10 -7,475 0,01104 1 0,0028704
-8 -5,98 0,0089| 0,002314
-6 -4,485 0,0074610,0019396
-4 -2,99 0,0064710,0016822
-2 -1,495 0,0058 | 0,001508
0 0 0,00557]0,0014482
2 1,495 0,0058] 0,001508
4 2,99 0,00647|0,0016822
6 4,485 0,00746|0,0019396
8 5,98 0,0089]| 0,002314
10 7,475 0,01105] 0,002873
12 8,97 0,01458]0,0037908
14 10,465 0,02265| 0,005889
16 11,96 0,04901]0,0127426
18 13,455 0,10008 | 0,0260208
20 14,95 0,16212]0,0421512
22 16,445 0,21462]0,0558012

b) A determinac¢do do coeficiente de arrasto induzido da empenagem pode ser feita

comosegue
C,’ S
C.. =—LE_ (1+651.52).2L 1.14



onde
A=4,65
Se/S=0,26

01 = (obtido do grafico 6.2.12 Pullim) = 0,04
02 = (obtido do grafico 6.2.13 Pullim) = 1

Pode-se levantar a tabela 1.16 :

Tabela 16.16 - CDIiE empenagem

ar(°) O EH () Cien Coien

-10 -7,475 |-0,02518073 | 4,38196E-05
-8 -5,98 -0,0288953 | 5,77013E-05
-6 -4,485 |-0,02791594 | 5,38562E-05
-4 -2,99 |[-0,02251041 | 3,50186E-05
-2 -1,495 |-0,01329397 | 1,22135E-05
0 0 -0,00122936 | 1,04445E-07
2 1,495 ]0,012373183 | 1,05802E-05
4 2,99 10,025855931 | 4,6201E-05
6 4,485 10,037213664 | 9,57054E-05
8 5,98 [0,044093672|0,000134364
10 7,475 [0,04379574910,000132555
12 8,97 0,0332722 |7,65058E-05
14 10,465 |0,009127837 | 5,75794E-06
16 11,96 |-0,03238002 | 7,24579E-05
18 13,455 |-0,09534154 (0,000628197
20 14,95 -0,1841944 (0,002344684
22 16,445 |-0,30372374 (0,006375128
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16.2.3 Arrasto da Fuselagem

a) Calculo do nimero de Reynolds

Re =19000.V.c
Onde

(1.15)
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V=450Km/h (Velocidade de cruzeiro)

c=13m (comprimento da fuselagem)

AssimRe=1,11x 10®

b) Calculo da esbeltez

A esbeltez ¢ dada pela equagao 1.16

Ee=L/D (1.16)
Onde
L = Comprimento da fuselagem = 13 m

D = Diametro maximo da fuselagem = 3,098 m

Assim Ee = 4,196

¢) Fator de forma
Entrando-se com o valor de Ee no abaco 6.4.6 de Pullim obtem-se o valor do fator
de forma.

Assim F =1,22

d) A determinacdo do coeficiente de arrasto parasita da fuselagem pode ser feita
como segue:

O coeficiente de arrasto parasita para sustentacao nula ¢ dado pela equagdo 1.17

Cpof =Cpoa T Cpob + Cpoc T ACpoaf (1.17)
Onde

Crou = w = arrasto correspondente a parte dianterira da fuselagem =
0,001357

Crp = w = arrasto correspondente a parte intermedidria da fuselagem

S
=0,003238
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_CfF.S,,

Do = S = arrasto correspondente a parte posterior da fuselagem =

0,001478

F= fator de forma = 1,22
Cf = atrito médio da fuselagem = (pode ser obtido através da figura 6.4.5, Pullim,
em func¢do do nimero de Reynolds, comprimento da fuselagem e do tamanho médio

do grio da superficie da mesma — Fator “K™)

K = ( para produ¢do em massa) = 0,00003
Assim Cf=0,0022

e) Acréscimo de arrasto devido ao enflechamento do bordo de fuga da fuselagem

Para a presente aeronave tem-se:
Af = 7,67°

levando-se tal valor no grafico 6.4.7 de Pullim, obtem-se:

K

AC:DOA = E'Coc

(1.18)

Assim ACpoar = 0,0001183

Substituindo-se os valores na equagado 1.17

Tem-se: Cpor = 0,0061916
f) Arrasto induzido da fuselagem em fung¢do de seu angulo de ataque

E dado pela equacio 1.19
B af —aof
Cpy _Tﬁ'qf (1.19)

onde
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CLf = coeficiente de sustentacdo da fuselagem ja obtido anteriormente em fungdo do

angulo de ataque da fuselagem

Pode-se entdo elaborar a seguinte tabela 1.17

Tabela 16.17 - CDif
ae(°) Cir Coit
-10 -0,07684 | 0,013409358
-8 -0,06265 | 0,008746351
-6 -0,04787|0,005012276
-4 -0,032510,002268769
-2 -0,01654 | 0,000577465
0 0 0
2 0,017133| 0,00059801
4 0,034855|0,002433131
6 0,053165 | 0,005566999
8 0,072064 | 0,01006125
10 0,091551|0,015977519
12 0,111627 | 0,023377443
14 0,132292 | 0,032322657
16 0,153545|0,042874797
18 0,175387 | 0,055095499
20 0,197818| 0,0690464
22 0,220837|0,084789134

16.2.4 Arrasto de interferéncia da asa-fuselagem

E dado pela equacio 1.20

AC),  =0,05.(Cp, +Cqy) 1.20)

onde
CDof = arrasto parasita da fuselagem

CDif = arrasto induzido da fuselafem
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Ambos os arrastos ja foram obtidos em itens anteriores. Pode-se, assim montar a tabela

1.18

Tabela 16.18 — CDA-F

ar(®) Coar

-10 0,00098
-8 0,000747
-6 0,00056
-4 0,000423
-2 0,000338
0 0,00031
2 0,000339
4 0,000431
6 0,000588
8 0,000813
10 0,001108
12 0,001478
14 0,001926
16 0,002453
18 0,003064
20 0,003762
22 0,004549

16.2.5 Arrasto de interferéncia da empenagem- fuselagem

E dado pela equacdo 1.21

2
C

AC,, » =nl.(0,8.— 0,0005).?' (1.21)
onde

nl =n° de cantos na jungdo empenagem fuselagem = 4

t = espessura relativa da empenagem na juncao = 0,15

Cj =corda da empenagem na jun¢do = 1,28 m

S = 4rea de referéncia — 25m’

Assim ACpg.r = 0,0005767



16.2.6 Arrasto de devido a colete de ar

E dado pela equacio 1.22

my

CDcol = .

q.S

onde

m =fluxo de ar coletado = 0,0006.P(hp) = 0,396 (kgf*s*/m4)
V = velocidade de cruzeiro = 450Km/h

q = pressdo dindmica = 976,56 Kgf/ m*

S = 4rea de referéncia = 25 m?

Assim

Cpbeol = 0,0020275

16.2.7 Arrasto total da aeronave
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(1.22)

O arrasto total da aeronave ¢ obtido somando-se todas as parcelas de arrasto para cada

angulo de ataque da fuselagem.Pode-se entdo montar a tabela 1.16

Tabela 16.19 - CLAER

ar(?) | Coe ASA|  Cojsa Coeex Coin Celof Coit Coar | ACoewr Cdcol CD AER | CD AER 10%

-10 0012504 |0, 0166E8953| 00028704 |4,38196E-05| 0,006191623) 001340936 0,00098] 00005767 000202752 | 00553625 0 0E08987 48
-8 (0009087 | 0007843321 0,002314 |5,77013E-05| 0006191623 000874635 | 0,0007469) 00005767 000202752 | 0,03758065 0041349725
5 0,007435| 0001858334 0001939 |5,38562E-05] 0,006191623) 000501228 | 0,0005602) 00005767 000202752 | 00256645 002823139
-4 (0,00B0ES | 8 55000E-06 [ 00016822 |3,50186E-05 | 0006191623) 000226877 | 0000423| 00005767 000202752 | 001927872 002120659
-2 (004685 | 0 002638656)  0,001508 | 1,22136E-05] 0,006191623] 000057746 | 0,0003385) 00005767 000202752 | 0,01845583 0020301416
0 000477 10009126203 00014482 | 1,04445E-07 [ 0 006191623 0 0,0003096) 00005767] 000202752 | 002444955 0026894506
2 0006979 013104727 0001508 | 1,05802E-05] 0006191623] 000059801 | 0,0003395) 00005767 000202752 | 0,03633613 00399697 46
4 (0009007 | 0 028336145]) 00016822 | 4 6201E-05 | 0 006191623] 000243313 | 0,0004312) 00005767 000202752 | 0,05123171 0 0563545879
& 0011839 | 0 040362366 00019396 |9 57054E-05) 0 006191623) 0008567 | 00005879) 00005767 000202752 | 0,06918711 0076105822
g (0015934 | 0 053005065] 0002314 | 0,000134364] 0006191623 001006125 | 0,0008126] 00005767 000202752 | 0,09105713 0100162843
10 0021739 |0 066163782] 0002873 |0,000132555) 0 006191623 001587762 | 0,0011085) 00005767 000202752 | 0,11678973 0126468703
12 (0 030246 | 0 078214667 | 00037908 |7 BA05BE-05| 0 006191623) 002337744 | 00014785) 00005767 000202752 | 0,14598019 0160578206
14 0041942 | 0 088900854 0005889 |5 76794E-06| 0 006191623) 003232266 | 00019257) 00005767 000202752 | 0,17978135 0197759433
16 (058903 | 0095324142 027426 |7 24579E-05| 0006191623) 00428745 | 00024533) 00005767 000202752 | 0,22166661 0243833272
18 (0085079 | 0094106099 00260208 |0000628157 | 0006191623) 00550955 | 00030644) 00005767 000202752 | 0,27279006 0300069069
20 (0,126922 | 0082002779 00421512 |0)002344654| 0 006191623) 00690464 | 00037619) 00005767 000202752 | 0,33502466 0366527121
22 (0,180735 | 0 067409425) 00856012 |0006375128| 0006191623 008478913 | 0004549) 00005767 000202752 | 0,40845525 0449300776

O valor de 10% atribuido na tultima coluna representa uma estimativa do acréscimo de

arrasto na polar devido a possiveis protuberancias ndo estimadas na polar original como

antenas, diferencas de rugosidade na hora da constru¢do com relacdo ao estipulado,

suportes de ailerons e flaps, etc.



16.3 Caracteristicas de planeio da aeronave com motores em marcha lenta

a) Eficiéncia
E dado pela equacio 1.23

CLAER
CDAER

E=

Para este célculo, admite-se que nem o motor gera tracdo e nem a hélice produz arrasto.

Pode-se, entdo levantar a tabela 1.17

Tabela 16.20 - Eficiéncia E

a(°) | CIAER CDAER E
10%

-10 [ -0,95044 | 0,060898748 | -15,6069287
-8 |-0,68777 |0,041349725 | -16,6330152
6 |-0,39779 | 0,02823139 |-14,0903172
-4 -0,1027 | 0,02120659 | -4,84281332
-2 |0,199848(0,020301416 | 9,844022485
0 [0,4912670,026894506 | 18,26644218
2 [0,751797[0,039969746 | 18,80916245
4 [0,993342(0,056354879 | 17,62654047
6 |1,213964(0,076105822 | 15,95099908
8  |1,425732[0,100162843 | 14,2341399
10 [1,6240670,128468703 | 12,6417349
12 [1,796812[0,160578206 | 11,1896407
14 |1,935648 [ 0,197759483 | 9,787889571
16 |2,012566 | 0,243833272 | 8,253862202
18 | 1,98477 [0,300069069 | 6,614378751
20 | 1,86411 |0,368527121]5,058270936
22 |1,735777(0,449300776 | 3,8632841




b) Polar de velocidades
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A polar de velocidades trata a relacdo entre a velocidade horizontal de planeio da

aeronave com a velocidade de descida da mesma.

A velocidade de descida Vy ¢ dada pela equagdo 1.24

vy (1.24)
V1+E?
onde
V = velocidade “horizontal” de planeio (m/s)
Vy = velocidade de descida (m/s)
Pode-se montar a tabela 1.21 para aeronave em voo normal.
Tabela 16.21 - Polar de velocidades
or(°) |CIAER E V(mis) T o— V(Km/h)
-10 -0,95044 | -15,6069287 - - -
-8 -0,68777| -16,6330153 - - -
-6 -0,39779| -14,0903173 - - -
-4 -0,1027 | -4,84281332 - - -
-2 0,199848 | 9,844022485 | 109,4400605 | 3,072358417 | 393,9842177
0 0,491267 | 18,26644218 | 69,80186323 | 1,059889825 | 251,2867076
2 0,751797 | 18,80916245 | 56,42549309 | 0,832128673 | 203,1317751
4 0,993342 | 17,62654047 | 49,08812973|0,772341047 | 176,717267
6 1,213964 | 15,95099908 | 44,40408257 | 0,771757276 | 159,8546973
8 1,425732| 14,2341399|40,97385736 | 0,797634648 | 147,5058865
10 1,624067 | 12,6417349 | 38,39050089 | 0,840930449 [ 138,2058032
12 1,796812| 11,1896407 | 36,49844955 | 0,902460852 [ 131,3944184
14 1,9356489,787889571 | 35,16516004 | 0,992810079 | 126,5945761
16 2,012566 | 8,253862202 | 34,48662525 | 1,152196962 | 124,1518509
18 1,9847716,614378751 | 34,72726993 | 1,442021022 [ 125,0181717
20 1,86411|5,058270936 | 35,83356496 | 1,93045712|129,0008339
22 1,735777| 3,8632841|37,13461113|2,584860735 | 133,6846001
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16.4 Resultados e analises

Os resultados obtidos apresentam curvas Cp x o, Cp x Cp, Vv x Vg e contribuigdes de
arrasto. Ainda foram apresentados resultados das polares para condi¢gdes de decolagem,

cruzeiro e pouso. Assim tem-se:

CL X Alfa

Alfa

Figura 16.1 - Coeficiente de sustentac¢iio versus angulo de ataque (°)

A andlise da figura 16.1 demonstra que a aecronave em projeto apresenta um coeficiente
de sustentagdo maximo de 2,06 quando o angulo de ataque se torna critico (estol) de
16°. Percebe-se que mesmo para angulo de ataque nulo a aeronave ja produz

sustentacao.
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Comparacéao das polares (Real x Roskan)

—e&— Polar preliminar
—=— Polar atual

Figura 16.2 - Polares preliminar e atual

A andlise da figura 16.2 evidencia a boa predicdo apontada pelo método de calculo
sugerido por Roskan ( para o presente caso Cp = 0,013071+0,03856* C.*) uma vez que

as curvas estdo bem proximas. Percebe-se uma aglomeracao dos pontos a partir de

CL =1,5 pela curva preliminar e um afastamento entre as curvas em analise.

CL x alfa

CL

Alfa ()

‘—0— CL cruzeiro —#— CL decolagem CL pouso ‘

Figura 16.3 - Curvas Cx alfa para condicées de cruzeiro, decolagem e pouso.
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A analise da figura 16.3 revela que com a utilizagdo de superficie de hipersustentagdo

(decolagem e pouso) as curvas se deslocaram para a esquerda evidenciando uma
reducdo do angulo de estol para valores suavemente inferiores a 15° € um aumento de
CL de 0,1 entre cada uma das situagdes. No entanto percebe-se que o aumento de Cp
torna-se mais acentuado para angulos de ataque nulo. Torna questionavel a inclusdo de

slats nas asas de forma a aumentar o angulo de estol bem como os valores de C;.

CLXCD

2,5

—o— CL X CD CRUZEIRO
0,5 q —=&—CL X CD DECOLAGEM
CL X CD POUSO

CL

1 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9

-0,5 \
44

CcD

Figura 16.4 - Curvas Cpx Cp para condi¢oes de cruzeiro, decolagem e pouso

A andlise da figura 16.4 mostra que a polar na condi¢do de decolagem se desloca
levemente para a direita e para cima evidenciando o aumento de sustentagao e arrasto
induzido e parasita referentes a deflexdo do flap para esta condi¢do. Para condigdo de
pouso o deslocamento tornou-se mais acentuado devido & maior deflexdo do flap
gerando mais arrasto ¢ devido ao trem baixado que aumenta consideravelmente a

parcela parasita do arrasto.



Paolar de velocidade
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Figura 16.5 - Curvas Vvx Vy — Polar de velocidade
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A andlise da figura 16.5 mostra que a aeronave apresenta a maior razao de planeio para

uma eficiéncia aerodinamica de 18,81 onde as velocidades sao:

Vi =56,42m/s (203,13Km/h)
Vv =2,99m/s

Para velocidade acima de 70m/s a eficiéncia aerodinamica diminui acentuadamente.

Contribuigdo de ARRASTO

O CD Parasita Asa

B CD Induzido ASA

O CD Parasita Empenagem horizontal
O CD Induzido Empenagem Horizontal
B CD Parasita da Fuselagem

B CD Induzido da Fuselagem

B CD Interferencia ASA - FUSELAGEM
O Variagdo Interferencia Fuselagem

B CD Coleta

22 TR |
20 T
18 | N E—
16 | N
14 | N —
12 | N —
% 10: W —
% 8 [] —
E 67 [ ] I
° 4
2 4 - [
3
g 2 1 (1]
0 [ ] [ ]
2| — [ |
4 | I —
6 | — —
8 | _— —
10 | ] —
0% 20% 40% 60% 80% 100%
PERCENTAGEM

Figura 16.6 - Contribuicdes de arrasto



17 Calculo de desempenho
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A partir de célculos aerodindmicos, obtém-se a Polar de Arrasto da aeronave,

apresentada na figura abaixo.

17.1 Célculo da Poténcia Requerida (Prgo) a0 nivel do mar

A poténcia requerida pode ser calculada pela seguinte expressao:

Prog = W 2><W>< C,
pXS CL3/2

Tabela 17.1 — Parametros aerodiniamicos para o calculo de desempenho

CL Cp C./Cp Cp/C*"? Cc.cy
-2.30° 0.1780 0.0196 9.0971 0.2606
-2° 0.1998 0.0153 13.0946 0.1708
0° 0.4913 0.0231 21.2784 0.0671
2° 0.7518 0.0357 21.0756 0.0547
4° 0.9933 0.0521 19.0843 0.0526
6° 1.2140 0.0710 17.1047 0.0531
8° 1.4257 0.0927 15.3812 0.0544
10° 1.6241 0.1162 13.9769 0.0561
12° 1.7968 0.1392 12.9120 0.0578
14° 1.9356 0.1593 12.1515 0.0592
16° 2.0126 0.1711 11.7630 0.0599

Onde: P..q: poténcia requerida

W: peso méximo de decolagem

p: densidade do ar

S: area alar

Sendo: W =3740 x 9,8 = 36652N

p = 0,55kg/m’ (a 25.000ft)
p = 1,055kg/m’ (a 5.000ft)

S =25m?
Entao:

A 25.000ft:

(Pullin, 1976)




C
P =2676148-C—§2[W]

req
L

P =3588.-2_pp]

req C 3/2
L

Tabela 17.2 — Poténcia Requerida

o'l | P [HP]
-2.30° | 935.2283326
-2° | 613.1266657
0° 240.6544273
2° 196.4081573
4° 188.6974198
6° 190.445927
8° 195.4254375
10° | 201.5010586
12° | 207.3694135
14° | 212.2990621
16° | 215.0791623
A 5.000ft:
P. =1932258,7--S2_jw)
req CL3/2
P, = 2591-% [HP]
o] | Py [HP]
-2.30° | 675.83171
-2° 443.068744
0° 173.90608
2° 141.932035
4° 136.359962
6° 137.6235
8° 141.221885
10° 145.61236
12° 149.853058
14° 153.41541
16° 155.424417

Tabela 3.1 — Poténcia Requerida
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17.2 Determinac¢ao da Raziao de Avanco da Hélice— J:

A razdo de avango da hélice ¢ obtida através da seguinte expressao:

y
Preoll =155

Onde: J: razdo de avango da hélice
V: velocidade de avango [m/s]
n: rotacao da hélice [rps]

D: diametro da hélice [m]

Obs: Os calculos se aplicam ao motor um turbodiesel Centurion 4.0, que desenvolve

330 HP de poténcia a 2300 rpm, para uma hélice tri-pa com 2,5 m de diametro.

Situagcdo A — Poténcia Maxima: n = 2300 rpm = 38,3 rps; 330 HP
Situacdo B — 75% da Poténcia Méaxima: n= 1725 rpm = 28,75 rps; 258 HP

17.2.1 Situacio de poténcia maxima

Para: n = 383rps;
D=2,5m;

n-D 38325

Tem-se:

Tabela 17.3- Tabela com valores das poténcias

"J" para Poténcia max cont. (330hp)
O V (km/h) | V(ml/s) | V (mls) J J n(rpm) | n(rps) | D (m)
-2.30° 450.001 125.000 | 172.978 | 1.304 | 1.805 2300 38.33 2.5

-2° 424.654 117.959 | 163.234 | 1.231 | 1.703 2300 38.33 2.5
0° 270.848 75.236 104.112 [ 0.785 | 1.086 2300 38.33 2.5
2° 218.945 60.818 84.161 [ 0.635 | 0.878 2300 38.33 25

4° 190.474 52.909 73.217 | 0.552 | 0.764 2300 38.33 2.5

6° 172.299 47.861 66.231 | 0.499 | 0.691 2300 38.33 25

8° 158.989 44.163 61.114 | 0.461 | 0.638 2300 38.33 2.5

10° 148.964 41.379 57.261 | 0.432 | 0.598 2300 38.33 25

12° 141.623 39.340 54.439 | 0.411 | 0.568 2300 38.33 25

14° 136.449 37.903 52.450 | 0.396 | 0.547 2300 38.33 25




17.2.2 Situacio de poténcia de cruzeiro (75% Poténcia Maxima)
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Para: n= 28,75 rps;
D=25m;
Tem-se:
B 3 Vv
" n-D 28,75-2,5
"J" para Poténcia 75% (258hp)
oF V (km/h) | V(m/s) | V (ml/s) J J n(rpm) | n(rps) | D (m)
-2.30° 450.001 125.000 172.978 1.478 | 2.045 2030 33.83 2.5
-2° 424.654 117.959 163.234 | 1.395 | 1.930 2030 33.83 25
0° 270.848 75.236 104.112 | 0.889 | 1.231 2030 33.83 2.5
2° 218.945 60.818 84.161 0.719 | 0.995 2030 33.83 25
4° 190.474 52.909 73.217 0.626 | 0.866 2030 33.83 25
6° 172.299 47.861 66.231 0.566 | 0.783 2030 33.83 25
8° 158.989 44163 61.114 0.522 | 0.723 2030 33.83 25
10° 148.964 41.379 57.261 0.489 | 0.677 2030 33.83 25
12° 141.623 39.340 54.439 0.465 | 0.644 2030 33.83 25
14° 136.449 37.903 52.450 0.448 | 0.620 2030 33.83 25
16° 133.816 37.171 51.438 0.439 | 0.608 2030 33.83 2.5

17.3 Determinacio de “np” — Rendimento da Hélice

A hélice selecionada sera de passo variavel, tri-pa , utilizando o perfil Clark-Y.

17.3.1 Rendimento da hélice na condiciao de poténcia plena e poténcia de cruzeiro

Serd admitido que esta hélice apresente um comportamento semelhante ao grafico da

figura a seguir - reprodugdo do grafico 7.6.1 (Pullin, 1976).




174

1o S—— _— - —— e
= e e
) FoNZa % BaGEhNEN T
. AAA XN //*/ \ AV AN \ ]
NEEBZVar o=y EEE SRR
. 24 //1*/,:’: 2] j T
.I:. ’{/ //// i l \ \
P ! \ g
“l I ;cr',?.:;:'f’ 457 al iR 30~ Jr'\ 20 < or AR |
45 - b I
st ! [LL ] | | | Wl
0 = s B W iF ke s 8 20 22 24 26 28
R

Figura 17.1 - Curvas de eficiéncia para hélices tri-pas

Pode-se construir a seguinte tabela, considerando-se a razdo de avango da hélice para

cada velocidade:

Miéximas poténcias t€m:

Tabela 17.4 — Tabela de rendimentos para poténcia maxima

Rendimento da hélice para Poténcia max. cont.

OF V (km/h) V (km/h) J J ne | B | np | B
-2.30° 450.001 622.720 1.304 1.805 | 0.86 | 30° [ 0.84 | 40°
-2° 424.654 587.644 1.231 1.703 | 0.86 | 30° [ 0.85 | 40°
0° 270.848 374.805 0.785 1.086 | 0.83 | 20° [ 0.85 | 30°
2° 218.945 302.980 0.635 0.878 [ 0.79 [ 20° | 0.85 | 25°
4° 190.474 263.581 0.552 0.764 | 0.75 [ 20° | 0.83 | 20°
6° 172.299 238.430 0.499 0.691 [ 0.72 [ 20° | 0.81 | 20°
8° 158.989 220.011 0.461 0.638 | 0.71 | 20° | 0.79 | 20°
10° 148.964 206.140 0.432 0.598 | 0.68 | 20° | 0.77 | 20°
12° 141.623 195.980 0.411 0.568 [ 0.65 [ 20° | 0.75 | 20°
14° 136.449 188.821 0.396 0.547 | 0.64 | 20° | 0.75 | 20°
16° 133.816 185.178 0.388 0.537 | 0.63 | 20° | 0.74 | 20°
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Para 75% da poténcia temos;

Tabela 17.5 - Tabela de rendimentos para poténcia 75°

Rendimento da hélice para Poténcia 75%

OF V (km/h) V (km/h) J J ne | B | np | B
-2.30° 450.001 622.720 1.478 2.045 | 0.86 | 35° | 0.83 | 45°
-2° 424.654 587.644 1.395 1930 | 0.86 | 35° [ 0.83 | 45°
0° 270.848 374.805 0.889 1.231 [ 0.85 | 256° | 0.86 | 30°
2° 218.945 302.980 0.719 0.995 [ 0.82 [ 20° | 0.86 | 30°
4° 190.474 263.581 0.626 0.866 | 0.78 | 20° | 0.85 | 25°
6° 172.299 238.430 0.566 0.783 | 0.75 | 20° | 0.83 | 20°
8° 158.989 220.011 0.522 0.723 | 0.74 | 20° | 0.82 | 20°
10° 148.964 206.140 0.489 0.677 [ 0.72 [ 20° | 0.81 | 20°
12° 141.623 195.980 0.465 0.644 [ 0.71 [ 20° | 0.79 | 20°
14° 136.449 188.821 0.448 0.620 0.7 | 20° | 0.78 | 20°
16° 133.816 185.178 0.439 0.608 | 0.68 [ 20° | 0.77 | 20°

17.4 Determinacio da Poténcia Disponivel (Pg;s)

A poténcia disponivel ¢ obtida através da seguinte equagao:

Pgis = np(V) x (poténcia do motor) (Pullin, 1976)

Estes calculos serdo executados inicialmente para o nivel do mar quando serdao

consideradas duas situagdes:
A) Poténcia plena: P =350 HP n = 2300 rpm = 38,33 rps
B) Poténcia de cruzeiro: P=262,5HP n=1725rpm = 28,75 rps

Com os dados acima e considerando-se a equacdo de poténcia disponivel, tem-se:



Tabela 17.6 - Poténcia disponivel e Poténcia requerida
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Poténcia disponivel (Poténcia max. cont.)

2 Motores 1 Motor
5000ft | 25000ft | 5000ft|25000ft | 5000ft | 25000ft | 5000ft 25000ft | 5000ft | 25000ft | 5000ft | 25000ft
ae |V (km/h) | V (km/h) J J ne ne Prea(hp) | Prea(hp) | Poise | Poise | Poise | Poise
-2.30°1450.0011 [622.71985(1.3044|1.80499| 0.86 0.84 675.83 935.23 |[510.84| 385.56 |255.42| 192.78
-2° | 424.654 |587.64403(1.2309|1.70332| 0.86 0.85 443.07 613.13 [510.84| 390.15 [255.42|195.075
0° |270.8482|374.80469|0.7851]1.08639| 0.83 0.85 173.91 240.65 [493.02| 390.15 [246.51]195.075
2° 1218.9446302.97958|0.6346| 0.8782 | 0.79 0.85 141.93 196.41 ]469.26] 390.15 |234.63|195.075
4° 1190.47391263.58124|0.5521| 0.764 | 0.75 0.83 136.36 188.7 | 445.5| 380.97 |222.75]|190.485
6° |172.2986| 238.43 |0.4994| 0.6911 | 0.72 0.81 137.62 190.45 |427.68| 371.79 |1213.841185.895
8° 1158.9885]220.01123]|0.4608]0.63771| 0.71 0.79 141.22 195.43 |421.74] 362.61 |210.87]181.305
10° | 148.9645)206.13977|0.4318]0.59751| 0.68 0.77 145.61 201.5 |403.92| 353.43 |201.96]176.715
12° 1141.6228195.9803 10.4105/0.56806| 0.65 0.75 149.85 207.37 | 386.1 | 344.25 (193.05(|172.125
14° 1136.44941188.82113|0.3955]0.54731| 0.64 0.75 153.42 212.3 |380.16] 344.25 [190.08|172.125
16° |133.8165[185.17771)0.3879/0.53675| 0.63 0.74 155.42 215.08 |[374.22| 339.66 [187.11| 169.83
Para a poténcia de cruzeiro, temos:
Tabela 17.7 - Poténcia disponivel (75%) e Poténcia requerida
Poténcia disponivel (Poténcia 75%)
2 Motores 1 Motor
5000ft | 25000ft |5000ft|25000ft |5000ft|25000ft| 5000ft | 25000ft | 5000ft |25000ft | 5000ft | 25000ft
o |V (km/h)| V (km/h) J J ne Ne  |Prea(hp)|Prea(hp)| Poise Poisp Poisp Poisp
-2.30°[450.0011622.71985|1.4778]2.04506| 0.86 | 0.83 | 675.83 | 935.23 |399.384|374.994(199.692|187.497
-2° | 424.654 |587.64403|1.3946]1.92987| 0.86 | 0.83 443.07 | 613.13 [399.384|374.9941199.692(187.497
0° |270.8482|374.80469(0.8895/1.23089| 0.85 | 0.86 173.91 | 240.65 | 394.74 |388.548| 197.37 [194.274
2° 1218.9446]302.97958] 0.719 [0.99501| 0.82 | 0.86 141.93 | 196.41 [380.808|388.548(190.404(194.274
4° 1190.4739]263.58124]0.6255(0.86562| 0.78 | 0.85 136.36 188.7 |362.232| 384.03 |181.116[192.015
6° [172.2986| 238.43 |0.5658(0.78302| 0.75 | 0.83 137.62 | 190.45 | 348.3 |374.994| 174.15 |187.497
8° [158.9885|220.01123(0.522110.72253]| 0.74 | 0.82 141.22 | 195.43 [343.656|370.476(171.828/185.238
10° [148.9645|206.13977(0.4892(0.67698] 0.72 | 0.81 145.61 201.5 |334.368(365.958|167.184]182.979
12° |141.6228| 195.9803 |0.4651|0.64361| 0.71 0.79 149.85 | 207.37 [329.724|356.922(164.862|178.461
14° 1136.4494|188.82113(0.4481| 0.6201 | 0.7 0.78 153.42 212.3 | 325.08 [352.404] 162.54 |176.202
16° [133.8165(185.17771]0.4395|0.60814| 0.68 | 0.77 155.42 | 215.08 [315.792|347.886(157.896(173.943
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17.4.1 Curvas de “poténcia x velocidade”

Com base na tabela 2.6, pode-se construir seguinte grafico

Poténcia X Velocidade (Poténcia max. cont.)

1000
900
800
700
600
500
400
300

2000 e - N

100

Poténcia (hp)

0
130 150 170 190 210 230 250 270 290 310 330 350 370 390 410 430 450 470
Velocidade (km/h)
=&—2\ot. - 5000ft == 2Mot. - 25000ft 1Mot. - 5000ft
“===1Mot. - 25000ft == Pot. Req. 5000ft ==& Pot. Req. 25000ft

Figura 17.2 - Grafico da Poténcia disponivel x Poténcia Requerida

Com base na tabela 2.7, pode-se construir seguinte grafico;

Poténcia X Velocidade (Pot. 75%)

1000
900
800
700
600

500

Poténcia (hp)

400

300

200

100

130 150 170 190 210 230 250 270 290 310 330 350 370 390 410 430 450 470
(km/h)

=&—Preq 5000 ft == Preq 2500 ft Pdisp 2 Mot. 5000 ft

~>&=Pdisp 2 Mot. 25000 ft === Pdisp 1 Mot. 5000 ft =@ Pdisp 1 Mot. 25000ft

Figura 17.3 - Grafico da Poténcia disponivel (75%) x Poténcia Requerida



17.4.2 Resultados obtidos
A partir da figura 2.3 tem-se:

Velocidade maxima nivelada ao nivel do mar: 431 km/h

(ponto de intersecdo das curvas Pgisp 100% € Preq)

Velocidade de cruzeiro ao nivel do mar: 475 km/h

(ponto de intersegdo das curvas Pgisp (cruzeiro) € Preq)

A partir da figura 2.4 tem-se:

Velocidade maxima nivelada ao nivel do mar: 400 km/h

(ponto de intersecdo das curvas Pgisp 100% € Preq)

Velocidade de cruzeiro ao nivel do mar: 465 km/h

(ponto de intersecdo das curvas Pisp (cruzeiro) € Preq)
17.5 Determinacio da raziao de subida (“R/S”)

A razdo de subida ¢ obtida através da seguinte equagao:
Pdi? - ])re .
vo=-=">=m (Pullin, 1976)
w
Onde: Pgis = Potencia disponivel em WATTS (hp x 745,7)
V,: razao de subida=R/S=V.seny

W: peso da aeronave
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Tabela 17.8 - Razio de subida para poténcia maxima
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Razéo de subida (Poténcia max. cont.)

2 Motores 1 Motor
5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft
ar |V (km/h) V (km/h) Poisp-Prea | Poisp-Prea | RIS (m/s) | RIS (mis) | Poisp-Prea | Poise-Prea R/S (m/s) R/S (mls)
0° | 270.8482 374.80469 319.11 149.496 6.4881 3.0395 72.604 -45.58 1.476150291 -0.9267004
2° | 218.9446 302.97958 327.33 193.742 6.6551 3.9391 92.698 -1.333 1.884693378 -0.0271052
4° 190.4739 263.58124 309.14 192.273 6.2853 3.9092 86.39 1.7876 1.756443447 0.03634428
6° 172.2986 238.43 290.06 181.344 5.8973 3.687 76.216 -4.551 1.549599641 -0.0925274
8° | 158.9885 220.01123 280.52 167.185 5.7034 3.3991 69.648 -14.12 1.416054198 -0.2870904
10°| 148.9645 206.13977 258.31 151.929 5.2518 3.089 56.348 -24.79 1.145634899 -0.503939
12°| 141.6228 195.9803 236.25 136.881 4.8033 2.783 43.197 -35.24 0.878260827 -0.7165736
14°| 136.4494 188.82113 226.74 131.951 4.6101 2.6828 36.665 -40.17 0.745447973 -0.816801
16°| 133.8165 185.17771 218.8 124.581 4.4485 2.5329 31.686 -45.25 0.644217048 -0.9199856
Tabela 17.9 - Razao de subida para 75% da poténcia maxima
Razéo de subida (Poténcia 75%)
2 Motores 1 Motor
5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft 5000ft 25000ft
ar | V (km/h) V (km/h) Ppisp-Prea Poisp-Prea R/S (m/s) R/S (m/s) Ppisp-Prea Ppisp-Prea R/S (m/s) RIS (m/s)
0° | 270.8482 374.80469 220.83 147.894 4.4899 3.0069 23.464 -46.38 0.477057885 -0.942986
2° | 218.9446 302.97958 238.88 192.14 4.8567 3.9065 48.472 -2.134 0.985510212 -0.0433907
4° | 190.4739 263.58124 225.87 195.333 4.5923 3.9714 44.756 3.3176 0.909959661 0.06745155
6° | 172.2986 238.43 210.68 184.548 4.2834 3.7521 36.526 -2.949 0.742640389 -0.0599563
8° 158.9885 220.01123 202.43 175.051 4.1158 3.559 30.606 -10.19 0.622269792 -0.2071264
10°| 148.9645 206.13977 188.76 164.457 3.8377 3.3437 21.572 -18.52 0.438584888 -0.3765822
12°| 141.6228 195.9803 179.87 149.553 3.6571 3.0406 15.009 -28.91 0.305155073 -0.5877529
14°| 136.4494 188.82113 171.66 140.105 3.4902 2.8486 9.1246 -36.1 0.185517064 -0.7339093
16°| 133.8165 185.17771 160.37 132.807 3.2605 2.7002 2.4716 -41.14 0.050251123 -0.836362
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17.5.1 Curvas de “razao de subida x velocidade”

A partir da tabela 2.8 € possivel levantar as curvas da figura 2.4:

Razio de Subida (Pot. max. cont.)

RC (mis)

Velocidade (kmih)

—&—RC - 2Mot. 5000ft —#—RC - 2Mot. 25000ft

Figura 17.4 - Grafico da Razao de subida (max. Cont) x Velocidade

A partir da tabela 2.9 ¢é possivel levantar as curvas da figura 2.5:

RC - 75%

Razéo de Subia (mis}>

e

S

-3

Velocidade (km/h)

——RC - 2Mot 5000ft —#—RC - 2Mot 25000ft RC - 1Mot 5000ft —#—RC - 1Mot 250

Figura 17.5 - Grafico da Razao de subida (75%) x Velocidade

17.5.2 Resultados obtidos

A partir da figura 2.5 obtém-se:

e Maixima razio de subida a plena poténcia 6,48m/s



Velocidade de maxima razao de subida 270,8km/h
Maéxima razao de subida (cruzeiro) 6,49m/s
Velocidade de maxima razao de subida (cruzeiro) 374,8km/h

A partir da figura 2.6 obtém-se:

17.6

Maixima razdo de subida a plena poténcia 4,5m/s
Velocidade de maxima razao de subida 270,8km/h
Maixima razao de subida (cruzeiro) 3,0m/s
Velocidade de maxima razao de subida (cruzeiro) 374,8km/h

DETERMINACAO DE “E”- AUTONOMIA (ENDURANCE)

A poténcia sera calculada pela expressao de Breguet:

n, C,"° 1 1
E="2x"L x./pxS —
CPX C X4/ P X X(\/Wl \/WO

] (Pullin, 1976)

Onde: E: autonomia

p: densidade do ar

S: area alar

Cp: consumo especifico

Mp: rendimento da hélice

W,: peso maximo de decolagem em 1000kgf

Wi: peso maximo com os tanques vazios em 1000kgf

Sendo para 5000 ft:

p = 1,05kgf/m’

S=251m’

W, =3011kgf=3,011tonf

W = 3740kgf = 3,74tonf

C, = 0,65 Ibf/bhp*hora (poténcia de cruzeiro)
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Obs: a densidade do combustivel ¢ 0,72 kg/L

Substituindo os valores:

77 C3/2 1 1
E=2392.—2 .=t . [105-251- -
0,65 C, J3.011 /3,74

Considerando-se, entdo, a equagdo de Breguet e aplicando-se um fator de correcdo de
85%, devido a impossibilidade de se manter o Cp constante durante todo o v6o como

prevé a formulacdo de Breguet, tem-se:

Tabela 17.10 - Autonomia da aeronave (max. Continua)

Autonomia (Endurance) - "E" (h) - max. cont. - 5000ft
ar V (km/h) c e, ne Cr E (h)
-2.30° 450.0011 3.8377186 0.86 | 0.38 | 4.5614
-2° 424.654 5.8538364 0.86 | 0.38 | 6.9577
0° 270.8482 14.914096 0.83 | 0.38 17.108
2° 218.9446 18.273901 0.79 | 0.38 19.952
4° 190.4739 19.020627 0.75 | 0.38 19.716
6° 172.2986 18.845996 0.72 | 0.38 18.753
8° 158.9885 18.365793 0.71 | 0.38 18.022
10° 148.9645 17.812031 0.68 | 0.38 16.74
12° 141.6228 17.307968 0.65 | 0.38 15.548
14° 136.4494 16.906072 0.64 | 0.38 14.954
16° 133.8165 16.687545 0.63 | 0.38 14.53

Tabela 17.11 - Autonomia da aeronave

Autonomia (Endurance) - E (h) - 75% - 25000ft
ar V (km/h) c.*cp ne Ce E (h)
-2.30° 450.0011 3.8377186 0.86 | 0.36 | 4.8148
-2° 424.654 5.8538364 0.86 | 0.36 | 7.3442
0° 270.8482 14.914096 0.85 | 0.36 18.494
2° 218.9446 18.273901 0.82 | 0.36 21.86
4° 190.4739 19.020627 0.78 | 0.36 | 21.643
6° 172.2986 18.845996 0.75 | 0.36 20.62
8° 158.9885 18.365793 0.74 | 0.36 19.827
10° 148.9645 17.812031 0.72 | 0.36 18.709
12° 141.6228 17.307968 0.71 | 0.36 17.927
14° 136.4494 16.906072 0.7 | 0.36 17.264
16° 133.8165 16.687545 0.68 | 0.36 16.554
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Com base na tabela 7.1 tem-se as curvas de Autonomia x Velocidade, da figura 8.1.:

Autonomia "E"

24

22 ——

e Pot. 75%

\\ === DPot. Max. Cont.
10

Autonomia (h)
N

100 150 200 250 300 350 400 450
Velocidade (km/h)

Figura 17.6 - Grafico da autonomia em func¢fo da velocidade para cruzeiro 75%

Através do grafico anterior pode-se obter:
e Autonomia méaxima a poténcia maxima 21,86 h

e Velocidade correspondente 218,94 km/h

Obs.: Como ndo ¢ possivel manter o motor funcionando a plena poténcia por longos
periodos, os valores acima sdo puramente tedricos. Um outro fator que agrega erros aos
resultados ¢ que a formulacdo de Breguet considera que o consumo especifico de

combustivel é constante durante o voo de cruzeiro.

17.7 CALCULO DO ALCANCE - R (RANGE):

Sera feito através da formulagao de Breguet:

C W
R—603x P, “L WO (Pullin, 1976)

CP D 1

Onde: R: alcance [km]

Cp: consumo especifico de combustivel



MNp: rendimento da hélice

W,: peso maximo de decolagem

Wi: peso maximo com tanques vazios

Sendo: W;=3011 kgf
Wy = 3740kgf
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Aplica-se um fator de correcao de 85%, devido a impossibilidade de se manter o Cp

constante durante todo o voo como prevé a formulagdo de Breguet. Tem-se, entdo, a

seguinte tabela:

Tabela 17.12 - Alcance da aeronave (max. Cont)

Alcance - "R" (km) - max. cont.
o3 V (km/h) C./Cp ne Ce R (km)
-2.30° 450.0011 9.0970807 0.86 | 0.38 2689
-2° 424.654 13.094566 0.86 | 0.38 3870.6
0° 270.8482 21.27836 0.83 | 0.38 | 6070.3
2° 218.9446 21.075643 0.79 | 0.38 5722.7
4° 190.4739 19.084269 0.75 | 0.38 | 4919.6
6° 172.2986 17.104729 0.72 | 0.38 | 42329
8° 158.9885 15.381219 0.71 | 0.38 3753.5
10° 148.9645 13.976919 0.68 | 0.38 3266.7
12° 141.6228 12.912036 0.65 | 0.38 | 2884.7
14° 136.4494 12.15149 0.64 | 0.38 2673
16° 133.8165 11.76298 0.63 | 0.38 | 25471
Tabela 17.13 - Alcance da aeronave (75%)
Alcance - "R" (km) - 75%
o3 V (km/h) C./Cp ne Ce R (km)
-2.30° 450.0011 9.0970807 0.86 | 0.36 | 28384
-2° 424.654 13.094566 0.86 | 0.36 | 4085.7
0° 270.8482 21.27836 0.85 | 0.36 | 6561.9
2° 218.9446 21.075643 0.82 | 0.36 6270
4° 190.4739 19.084269 0.78 | 0.36 5400.6
6° 172.2986 17.104729 0.75 | 0.36 | 4654.3
8° 158.9885 15.381219 0.74 | 0.36 | 41295
10° 148.9645 13.976919 0.72 | 0.36 3651.1
12° 141.6228 12.912036 0.71 | 0.36 3326
14° 136.4494 12.15149 0.7 | 0.36 3086
16° 133.8165 11.76298 0.68 | 0.36 2902
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A partir da tabela 2.12 pode-se tragar as curvas de Alcance x Velocidade, conforme

figura 2.7.

Alcance "R"

7000
6750 -

6500

6250 \

6000 N

5750

5500 // \\

5250

5000 / \\

4750 e P ot . Max Cont.
/ \\ el POt 75%

4000 [

3750

3500 - \
3250 l
£ d

4500
4250

3000 -

2750

2500 1 z
2250
2000

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500

Velocidade (km/h)

Figura 17.7 - Grafico do Alcance x Velocidade

Através do grafico anterior pode-se obter:

e Alcance méximo a poténcia de cruzeiro 4264km

e Velocidade correspondente 180,12km/h

Obs.: Como ndo ¢ possivel manter o motor funcionando a plena poténcia por longos
periodos, os valores acima sdo puramente tedricos. Um outro fator que agrega erros aos
resultados ¢ que a formulagdo de Breguet considera que o consumo especifico de

combustivel é constante durante o voo de cruzeiro.

17.8 VELOCIDADE DE ESTOL

Com base na polar de cruzeiro, podemos obter o valor de Cy. max

oo 2xW B 2x7867,62
A pxSxC, \1,23x17,41x1,8

Para Pouso;
CL max = 2,084
Vstall = 36,52 m/s
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Para Decolagem;
CL max = 2,06
Vtan = 36,74 m/s
Para Cruzeiro;
CL max = 2,013
Vtan = 37,17 m/s

17.9 CALCULO DA DISTANCIA DA CORRIDA DE DECOLAGEM

A decolagem ¢é composta de trés de fases:

Figura 17.8 - Diagrama esquematico da corrida de decolagem

e (Corrida de aceleracao
e Rotacdo
e Subida

Considera-se a distancia percorrida pela aeronave desde o repouso até atingir a distancia

de 50 ft (15 m) segundo a norma FAR part 23.

Dentro destas trés fases se atinge seis velocidades de controle:
Vg — velocidade minima de controle no solo

V.r— velocidade critica de falha no motor

V, — velocidade de decisdo

Vr — velocidade de rotagao

V Lot — velocidade de inicio de subida

V, — velocidade de seguranca de decolagem (para transpor um obstaculo imaginario)
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A distancia percorrida ate o ponto de rotagdo pode ser calculada através da seguinte

expressao:
S = i
2ug
onde:
pu=0,3
2=9.81

Considerando VL. =1,15.V,=1,15. 36,74 = 42,25 m/s, temos:

S=303m

17.9.1 Calculo da distancia horizontal percorrida na rotacdo (SR)

Para se determinar a distancia horizontal percorrida na rotagao ¢ necessario determinar o
raio de giracdo da aeronave através da seguinte expressao:
2
VR
An*g

R=

Onde:
R : raio de giracao
Vr: velocidade de rotagao=1,2.V;= 44,08 m/s
An: acréscimo de fator de carga que sera assumido ser igual a 0.7.
Assim, R = 283,05 m, e assumindo um angulo de subida de 5° pode se determinar a
distancia de rotacdo através da seguinte expressao:

S, =Rseny
Logo

Sr =283,05 . sen 5° = 24,69m

17.9.2 Calculo da distancia horizontal percorrida na subida (S;)

A distancia de subida pode ser determinada através da seguinte expressao:
_H-h

S, =
tan y
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Onde:
Ss: distancia de subida
H: altura do obstaculo
h: altura ao terminar a rotacao
7 angulo de subida
A altura h ¢ determinada através da seguinte expressao:

2 2
_SE 2469
2-R 2-283,05

Sendo H= 15 m e /= 5° entdo
Ss=(15-1,075) /tg 5°= 159,16 m
A distancia total da corrida de decolagem ¢ portanto igual a :
S=S+Sg+S;
S=303+24,69 + 159,16 =487,11m

17.9.3 Caélculo da distincia da corrida de pouso (Lg)

Figura 17.9 - Diagrama esquematico da corrida de pouso

: V?
E dado por: L, = Ixiuxe
nxg

Onde: D,: distancia de corrida de pouso

V: velocidade da aeronave no momento do toque no solo (admite-se V = 1,3 V)
Vi: velocidade de estol com flapes
p: coeficiente médio de desaceleragao na frenagem

g: aceleracdo gravitacional
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Sendo: V = 36,52 m/s
u = 0,3 (valor tipico)
g=9,81 m/s
Substituindo estes valores na expressao de g, obtém-se:

36,52

—— T _9998m
2%x0,3%x9,81

Dg
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18 Calculo de Estabilidade e Controle

18.1 Estabilidade Longitudinal Estatica

18.1.1 Determinacao da corda média aerodinamica:

onde: ¢, = corda na raiz (=S/b)

A = afilamento da asa

¢ = corda média aerodinamica

Como a asa da aeronave ¢ trapeizodal, e o afilamento A vale 0,7, entdo:

¢ =13419m

18.1.2 Determinac¢ao do niimero de Reynolds médio da asa:

O ntimero de Reynolds ¢ definido pela formula:

Re=—

onde: Re = nimero de Reynolds

v = viscosidade cinematica do ar (m?/s)

Os valores de v e p sdo obtidos pela temperatura do ar. Considerando que, em

velocidade de cruzeiro, a aeronave esteja a 25 mil pés de altitude:

v=3,01 x 10-4ft*/s
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p = 1,066]b.sec?/ft*
n=13,22 x 10-6 m?/s
A velocidade de cruzeiro vale 450 km/h. Isto equivale a uma velocidade de 410ft/s.

Dessa forma:

Re=6,9-10° r=1,19 kg/m?

18.1.3 Cilculo de oC,
oa

O perfil aerodinamico da aeronave na ponta ¢ um NASA LS-421, e na raiz, NASA LS-
417. De posse das curvas Cp x a dos perfis € possivel estimar o valor de ag. O valor ay é

o valor da inclinagdo da reta.

Plotando alguns pontos do grafico nas tabelas abaixo, obtém-se:

Tabela 18.1 - Caracteristica dos perfis da asa

LS-417 LS-421
o (rad) CL o (rad) CL
-2 0,3234 -2,3 0,27
13,7 1,9263 13,4 1,8047

Para o perfil LS-421:

ocC,
oa

=5,60/rad

Para o perfil LS-417:

ac,

=5,85/rad
o
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Dividindo a asa como se segue, € possivel calcular um valor representativo de ay.

Figura 18.1 - Esquema da divisdo da asa para calculo do ap médio

Tabela 18.2 — Calculo de ay médio

Posicao a Area equivalente
1 5,63 2,67m?
2 5,69 2,97m?
3 5,57 3,27m?
4 5,81 3,57Tm?

O valor médio de ay sera calculado a partir da média das inclina¢des ponderadas pelas

suas areas de influéncia, ou seja:

N Si . aOV
a,=) ———
=
Assim:
5,63-2,67+5,69-297+5,57-3,27+5,81-3,57
a, =
12,5
ap= 5,67/rad

18.1.3.1 Determinacio do valor tridimensional a,,

Uma vez conhecido o valor de a; médio, pode-se determinar o valor de a, através da

expressao:
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7-A

a =

w 2
1+\/:§€2 -(,6’2 +tg2(AC/2))+1

onde: A = alongamento
k = fun¢do da inclinagdo da curva Cp x a
B =(1—M2)"
M = numero de Mach

A1, = enflechamento a 50% da corda

O valor de k pode ser escrito pela formula:

f= 9 2357 9000
2r 2r

O valor da velocidade do som a 25 mil pés é:
c=3098"
S

Numero de Mach:

M:VC,: 125m/ s 0,40
¢ 309.8m/s

Expressao para calculo de B:

LP=1-M>=1-040" .. 3=0,84

Substituindo estes valores na equacdo de a, e como a asa da aeronave tem

enflechamento de 6° ¢ A vale 10,24, temos:

a, =5,08rad™’



194

18.1.3.2 Determinacao do Angulo de Sustentaciao Nula da Asa a,,
a) Efeito da tor¢ao aerodinamica
aow = (aoR)+J.8

onde: «,, = angulo de ataque para sustentagdo nula da raiz em relagdo a

corda da raiz
€ = tor¢ao aerodindmica da asa ( ip-ig )

J = fator dependente do alongamento e do afilamento da asa

O valor da tor¢do € é de 0,2°. Pela figura 4.2a em UTSCH[ 1] encontra-se um valor de J

igual a -0,43.

Pela curva do perfil, tem-se:
a,, =-42°

Assim:

a, =-42-043-2 . a,, =-506°

a,, =—0,0883rad

b) Efeitos dos flapes

Como a aeronave tem deflexdo dos flapes igual a zero durante o cruzeiro, nao sera

considerada a sua contribuicao.

18.1.4 Determinacao do Centro Aerodinidmico da Asa h,,,
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A posigdo do centro aerodinamico da asa pode ser obtida diretamente dos graficos 4.4a
e 4.4b de UTSCH[1] em fun¢ao do afilamento 1, do angulo de enflechamento da linha
de 25% de corda L.4 e do alongamento A. Para valores de alongamento intermedidrios

interpola-se ou extrapola-se usando 1/A como variavel.

Dessa forma:

A =10,24
A=0,7
Lo = 6,650

Como nao h4 uma curva para o valor de ‘A’ pretendido, serd necessario extrapolar os

valores existentes na figura.

Tabela 18.3 — Interpolacio para calculo de A com 2=0,6

2=0,6
XIZC
A =
C
4 0,24
6 0,248
10,24 0,264

Tabela 18.4 — Interpolac¢io para cilculo de A com 2=0,8

2=0,8
Xac
A =
Cc
4 0,23
6 0,24
10,24 0,2612
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X=“ =0,2626
c

Entao:

how = 0,243

18.1.5 Determinacido do Coeficiente de Momento da Asa C,,,, para Cp,=0

Tem-se duas contribui¢des importantes para o coeficiente de momento, a da distribui¢ao

basica de sustentacdo Cy,or € @ do coeficiente de momento do perfil Cpyes.
a) CmoT
Cor=—G-¢g-4-a, tanA_,
onde: G = fator que depende de A e A e € obtido através da figura
4.5
A = alongamento da asa

€ = (ip-ip) torcdo geométrica da asa

A= enflechamento a %4 da corda

ap = GC%OK médio do perfil

Como nio tor¢do geométrica, C, . vale zero.
b) CmoS
CmoS =E- Cmac _EV ) A(jmac

Onde: Cp,. = Coeficiente médio de momento dos perfis da asa.

Obtido diretamente da curva do perfil.
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E = Fator que depende de A ¢ A e ¢ obtido pela figura 4.5b
ACpae = Incremento de Cp,. devido ao flape que deve ser

obtido das curvas do perfil com flape, pela figura 4.5¢
E’ - Fator que depende de A, A, b% e ¢ obtido pela figura

4.5d

Assim:

Crnac = -0,09

18.1.5.1 Calculo de E

Pelo fato de ndo haver uma curva correspondente ao alongamento de 10,24, sera

necessario interpolar alguns valores da figura 4.5b. Na tabela abaixo estdo listados estes

valores para A =0,7.

Tabela 18.5 — Alongamento para A=0,7

A E

9 1,025

6 1,075
10,24 1,004

E =1,004

Como a deflexdo dos flapes ¢ 0°, temos ACyac = 0. Dessa forma, tem-se:

Crnos = 1,004 (-0,09) = -0,09036

Calcula-se o coeficiente de momento da asa:

Cmow - Cmot + Cmos - '0,09036
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18.1.6 Determinacio da Curva de Sustentacio do Conjunto Asa-Fuselagem - ayy,
O valor de ayp pode ser determinado conhecendo o valor de ay através das formulas:

Adwb = wa . Ay

2
d d
K..=1-025|—] +0.025.| —
wo (bj (bj

Onde ‘d’ ¢ o maximo didmetro equivalente da fuselagem, ou seja, para a maxima se¢ao
da fuselagem faz-se Sy = 3,14(d*4), obtendo-se ‘d’. ‘b’ é o comprimento da
fuselagem. Este valor ¢ razodvel, porém para (d/b) < 0,5 a aproximagao ¢ razoavel.
Medindo a vista frontal, tem-se:

d=1,79m

Substituindo os valores:

K,, =09918

aw, = 0,9918 . 5,08
awp = 5,04rad’

18.1.7 Determinacio do Angulo de Sustentacio Nula do Conjunto Asa-Fuselagem

— Aowb

Este dngulo pode ser determinado usando-se a formula:

(04 K2 Ay T A [ K2J
b= el 1——=
ow Kl ow 0 Kl
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onde: K1,K2 = coeficientes obtidos na figura 4.8
a0y = angulo de sustentacao nula da asa
aor= angulo de sustentacdo nula da fuselagem. Determina-
se com o desenho da fuselagem estimando-se qual a linha de centro de um corpo de

revolucdo equivalente, construido em torno da fuselagem.

Para a determinagdo de K1 e K2, algumas interpolagdes sao necessarias.

Tabela 18.6 — Valores de K1 e K2 interpolados

A K1 K2
6 1,1 0,94
16 1,15 0,97
10,24 1,1212 0,952
K1=1,1212
K2 = 0,952
Seja:
o = —22 740 _ -4,1°=-0,071558rad
tof = 3,48° = 0,06073rad
a,, = 0952 -(~0,071558)+0,06076 - | 1 - 0,952
11212 11212

a,,, =-0,0516rad = -2,95°

owb —

18.1.8 Determinaciao de Downwash

O método proposto para o calculo de downwash € o proposto no ESDU, onde obtém-se

para cada angulo de ataque um valor especifico de Cl, e consequentemente um valor
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especifico de downwash. Para o calculo do downwash, deve-se conhecer d, conforme

mostrado na figura abaixo:

Folho de wdrtice do d
0=0

figura 18.2 Esquema da linha de downwash

Para o avido em projeto:

y=2,Im

X=4,5m

A semi-envergadura S € igual a 8m. O alongamento A vale 10,24. O afilamento da asa ¢

0,7. Logo:

X/S =0,6923

Utiliza-se a figura 4.6 b para determinar o valor de para o valor de alongamento

L

A =10,24.

Tabela 18.7 — Valores de interpolacio de A

R d
§.@,

9 0,058

12 0,05

10,24 0,0546



=0,0546

L
Cy de cruzeiro calculado foi de 0,34.
Assim:

d=1,20m

Calculando o valor de h:
h=d+y=3,30m

h 330

S 65

=0,509

Para este valor de h/S, e afilamento 0,7, tem-se:

Tabela 18.8 — Valores de interpolacio de X/S para A=9 e AL =1

A=1
A=9
X/S e/CL
0,6 2,25°
0,8 2,15°
0,6923 2,20°

Tabela 18.9 — Valores de interpolagio de X/S para A=12 e A =1

r=1
A=12
X/S e/CL
0,6 1,8°
0,8 1,7°
0,6923 1,75°
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Tabela 18.10 — Valores de interpolacio de X/S para A =0,5 e A=9

A=0,5

A=9
X/S e/CL
0,6 2,34°
0,8 2,29°
0,6923 2,31°

Tabela 18.11 — Valores de interpolacio de X/S para A =0,5 e A=12

2=0,5

A=12
X/S e/Cy
0,6 1,88°
0,8 1,74°
0,6923 1,81°

Interpolando para achar o valor correspondente ao alongamento de 10,24:

Tabela 18.12 — Valores de interpolacdo de A para A =1

A=1,0
A e/CL
9 2,20°
12 1,75°
10,24 2,014°

Tabela 18.13 — Valores de interpolacdo de A para A =0,5

2=0,5
A e/Cy
9 2,31°
12 1,81°
10,24 2,103
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e/Cr, =2,06°

¢/CL=0,03595 rad

18.1.9 Inclinacio da Curva de Sustentacio Asa-Fuselagem

awp = 5,04rad'1

CL=aw.0thb

CL=5,04.a+b

18.1.10 Angulo de Sustentacio Nula do Conjunto Asa-Fuselagem

a,, =-0,0516 rad

Para CL=0:

aw, .00 +b=0

Entao:

5,04. (-0,0516) + b= 0

b=0,260

Reescrevendo a equacgao:

CL=5,04 .0+ 0,206

Na equacao do downwash:
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€=0,03595. (5,04. a + 0,206)
€=0,1812 a + 0,009
Logo:

98 _0.1812[rad/rad]
oa

18.1.11 Determinacio do Incremento de C,,, devido a Fuselagem (C,,, )b

Devido a presenca da fuselagem, ¢ necessario fazer uma corre¢ao no valor de C,, . Tal
corregdo ¢ feita através do grafico da figura 4.9. Para a determinacdo deste fator, ¢

necessario conhecer algumas dimensdes da aeronave.

S =25,0m?
lyr=7,23m

I, =13,0m
w=1,53m
Spe = 10,03m?
Sy = 16,94m?
Onde:

Sy = érea total em planta da fuselagem

lp = comprimento total da fuselagem

w = largura da fuselagem

ly¢ = distancia do inicio da fuselagem, até a linha de c/4 da asa

Spr = area de fuselagem, até a linha de c/4 da asa.

iy = angulo entre a linha de sustentag@o nula da asa, e a linha de momento nulo do corpo

S = area em planta da asa

€ = corda média aerodinadmica
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Considerando que a massa ¢ uniformemente distribuida em relacao ao eixo central da
aeronave e que a fuselagem ndo produz momento, pode-se determinar o angulo iy

(angulo de sustentacao nula da asa):
iy =-4,1°=-0,07155 rad
E necessério calcular as seguintes equagdes:

2
W—=O,138
S

b

S by 39

b'lb

De acordo com a figura 4.9, determina-se o valor da relacdo abaixo, interpolando entre

os valores desejados:

Tabela 18.14 — Valores para a interpolacio.

Wiz Cmob 'S':
Sp iy, -Sy -1y

0,10 -0,076

0,15 -0,101

2
.S.
Para W—=O,138 temos que .CmOb—C =-0,095
Sy Ly Sy -1y

Dessa forma:
-0,07155-16,94-13,0

¢,y =—0,095- =-0,04462
25,0-1,3419

Coeficiente de momento Asa-Fuselagem:

meb = Cmow + Cmob
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Ciwb= - 0,09036 - 0,04462 = -0,13498

18.1.12 Determinacio da Influéncia da Fuselagem ou Nacele no Ponto Neutro do

Aviao

A influencia da fuselagem na estabilidade pode ser representada pela variagdo do ponto

neutro devido a sua presenca.

O valor de (Ahy)p pode ser obtido da figura 4.10. Para a fuselagem e cada uma das

naceles obtém-se este valor que deve ser somado ao obtido para (h,),, fornecendo hows.

As seguintes dimensdes estdo envolvidas na leitura da figura:

: = Corda média aerodinamica

L, = Distancia da linha de c¢/4 da asa ao nariz da aeronave
Ly = Comprimento da fuselagem

S = Area da asa

w = maxima largura da aeronave

Calculando os parametros de entrada:

Ly T2 _ 556

L, 130

< 1804146
13,0

Sera necessario fazer varias interpolagdes a fim de obter o valor desejado.
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Tabela 18.15 — Valores para a interpolacio.

L .
< N Ah- S Cz
L, Ly w-c,
0,2 0,4 0,575
0,25 0,4 0,450
0,3 0,4 0,375

Tabela 18.16 — Valores para a interpolacio.

L e
i N Ah- S CZ
L, L, w-e,
0,2 0,5 0,700
0,25 0,5 0,550
0,3 0,5 0,465

. .c L
Tragando graficos que relacionam Lo Ah-[ Se J para cada valor de -, tem-se:

2
B w-c B

r

0,8 - y = 0,1368x 1011
0,7

o S

0,5 \\

0,4 —

0,3 y-= 0,1048x 1058

0,2

0,1
0 ‘ ‘ |
0,15 0,2 0,25 0,3

figura 18.3. - Interpolacéo de c¢/Lb

o c ,
Agora substituindo — = 0,143 em cada curva, obtém-se:
B

Tabela 18.17 — Valores para a interpolacio.

& Ly
LB LB y
0,146 0,4 0,957

0,146 0,5 0,799
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Fazendo interpolagdo linear para Ly 0,556, tem-se y = 1,046
B

Dessa forma:

Ah-{ S:c J = -1,046
w-cC

2
A =—1,046.| 222186~
25,0-1,3419

SN

Logo:

Ah =-0,1650

Entdo a nova posi¢do do centro aecrodinamico do conjunto sera dada por:
howb = how + Ahgy

howb = 0,2626 — 0,1650 = 0,097

18.1.13 Determinacido do Coeficiente de Sustenta¢do a;= GC%(Z da Empenagem

Horizontal

O valor de a; pode ser obtido da mesma forma que o de a,, pois a empenagem horizontal
pode ser tratada como uma asa. Para a aeronave em questdo, o perfil da empenagem

horizontal se trata de um NACA 0015.

Tabela 18.18 — Valores para a interpolacio.

a; (rad) CL

-0,0698 -0,4
0 0




(a1)o=15,73 rad’!

Calculo do ajy:

A =240

B=0,981

G0 3T _ 915
2r 2r&

k=

Assim:

alw =293 rad’!
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Da figura 4.1, tira-se o parametro (a;)o. Este valor serd usado no calculo de outros

parametros. E necessario conhecer o valor da espessura relativa e do angulo que o

escoamento deixa o perfil no bordo de fuga (7).

t/c=15%

Do software XFOIL, tira-se o angulo:

T=19°
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Interpolando os valores:

Tabela 18.19 — Valores para a interpolacio.

T (@r)ot

0° 7,0
20° 7,05
19° 7,0475

Logo:

(ar)ot = 7,0475 rad’!

Célculo da correcdo devido a presenga de folgas entre o profundor e o estabilizador

horizontal. Sera considerado:

Gap size: 0.001.c
Posigdo do gap: 0.6.c

Tabela 18.20 — Valores para a interpolacio.

| G
(1) ot
00 0.97
3 0.98
2,4 0.98

Logo:

(aol)g

=0,98
(al)ot

(a01), = 7,0475 . 0,98 = 6,906
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O valor de a; pode ser calculado pela equacao:

a, :alw[(aol)g f}

(@) o

Os parametros de entrada para a figura 4.11 sdo: o tipo de bordo de ataque e a relagdo

entre a corda do profundor e a corda da empenagem horizontal (denominado balance).
Usando o formato Blunt, tem-se:

Cg/Cg=0,40=40 %

Implica que:

f=1,11

Aplicando as correcoes:

a;=293.(0,98.1,11)=3,19 rad”

18.1.14 Determinacio da Variacio da Sustentacio da Empenagem Horizontal

com a Deflexdo do Profundor dCy/dh ( a;)

Por meio da espessura relativa (t/c = 0,15), do alongamento da empenagem (A = 2,40),
da relacao cf/c = 0,40 e dos coeficientes determinados no item anterior, ¢ possivel
determinar a partir de graficos os coeficientes (az)o, (22)ot € (a2)m. Consultando a figura

4.12a, obtém-se:
(a2)ot = 5,4
Pela mesma figura, tem-se:

(a)), 5,73
(a), 7,04

=0,814
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Interpolando valores para ct/c = 0,40:

Tabela 18.21 — Valores para a interpolacio.

(al)o / (al)ot (32)0 / (aZ)Ot

0,82 0,74
0.80 0.70
0.814 0,728

@)y _ 728

(@),

Logo:

(a2)0 = 0,728 . 5,4

(2)0=3,93 rad’!

Considerando a condigao de Cruzeiro o nimero de Mach calculado anteriormente ¢ de:
M=04

Assim, pela figura 4.12b:

ANI=-M?=24.1-04% =22

Mantendo o valor de cy/c, plota-se valores da figura 4.12b na tabela abaixo:
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Tabela 18.22 — Valores para a interpolacio.

A-\1-M? (@) (@),
(a,),-(a)y
2,0 1,13
2,5 1,11
2,2 1,12
Logo:
(az)M -5,73 =112
2,2-3,19

(az)M =a = 1,37 rad'l

18.1.15 Determinacio da Variacdo da Sustentacio da Empenagem Horizontal

com o Angulo de Deflexiio do Compensador (n = 0) a:

Por meio da espessura relativa (t/c = 0,15), do alongamento da empenagem (A = 2.,4),
da relagdo cf/c = 0,12 e dos coeficientes determinados no item anterior, ¢ possivel

determinar a partir de graficos os coeficientes (a3)o, (a3)ot € (a3)m. Consultando a figura

4.12a, obtém-se:

Tabela 18.23 — Valores para a interpolacio.

cf/ ¢ (@3)ot
0,1 2,55
0,2 3,75
0,12 2,79

(a3)ot = 2,79
A partir da segunda figura 4.12a, segue-se a relagao:

(al)o _ 5a73
(@), 7,04

=0,814
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C
L =012

Interpolando valores para cf/c = 0,12:

Tabela 18.24 — Valores para a interpolacio.

(al)o / (al)ot (33)0 / (aS)Ot

0,80 0,63
0.82 0.70
0.814 0,679

s _ o679

(a3),,

Assim:

(a3)o = 0,679 . 2,79 = 1,89 rad™

Considerando a condigao de Cruzeiro o nimero de Mach calculado anteriormente ¢ de:
M=04

Assim, pela figura 4.12b:

ANI=M?>=24.1-04% =2,20
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Tabela 18.25 — Valores para a interpolacio.

*

AN1-M? a3
2,0 1,185
2,5 1,165
2,20 1,177

% — (aS)M '(al)o

=1,177
(a3 )a : (al )M
Entao:
(@), 573 _ 1177
1,89 -3,19

(as)v = a3 = 1,23 rad™’

18.1.16 Determinacdo da Variacao do Coeficiente de Momento de Articulacido
com o Angulo de Ataque dCy/da (b))

Inicialmente deve-se determinar (b;), para o célculo de b;. Em seguida serad feita a

correcdo de (by), para o balanceamento do profundor. O terceiro passo consiste na

determinagdo do b; para um alongamento finito, e o quarto e ultimo passo, ¢ a corre¢ao

para o efeito de “horn”.

18.1.16.1 Determinacao de (b,),

O valor de (b)), representa b; para escoamento bidimensional e sem balanceamento do

controle. Pode-se determind-lo por meio do grafico 4.14a.

Sendo:
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(a)), 573
(a)), 7,04

=0,814
cf/c = 0,40

t/c=0,15

Acha-se:

(b1)ot = -0,65

Interpolando valores:

Tabela 18.26 — Valores para a interpolacio.

3 (@), ®),
c (@) (by) o
0,4 0,82 0,6
0,4 0,80 0,55
0,4 0,814 0,585
Para (jﬂ igual a 0,814, encontra-se um valor de ﬁ igual a 0,585. Dessa forma
1ot 1ot

pode-se calcular (b;), multiplicando este valor por -0,65. Assim:

(b1)e = -0,65 (0,585)

(b1)o =-0,38

18.1.16.2 Correcao de (b;), para o Balanceamento do Profundor

Através do grafico 4.14b ¢ possivel efetuar a correcao. Inicialmente, calcula-se a razdo

de balanceamento através da equagao:



C

2
Razdo de balanceamento = \/ (C—bJ —

T

Admitindo que ¢, =t/2,

vy
Cr

Cc

2
Razdo de balanceamento = \/ (t/—zJ

T

2
_(t/_z] 0
CI‘

Por isso nao sera necessario fazer nenhuma correcao.
18.1.16.3 Determinacio de b; para Alongamento Finito
A corregdo para o alongamento finito ¢ feita através da equagao:
b =(by), (1-F)+F,-F;-(a),

onde: F; — fator obtido da figura 4.14¢

F, — fator obtido da figura 4.14c
F; — fator obtido da figura 4.14c

Sendo,

PHEAER PN ENE
(a,), 5,73

Tabela 18.27 — Valores para a interpolacio.

2.4

y [ 5,73 j . P,
(a)),
2 0,5 0,018
3 0,4 0,014
2,4 0,46 0,0164

217
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Dessa forma:
F1=0,46
F2=0,0164

Para o calculo de F3:
ce/¢c=0,40

Determinagdo da corda média aerodindmica da empenagem:

onde: A= 0,84

¢:=12m

Entao:

c=1,10m
Na posicao da corda na raiz, t/2 = 97,02mm

Cp, = t/2=97,02mm

¢, =040. c =040 .12=048m
Assim:

¢, 0,09702

c, 048

=0,20
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Balance = 20%

Assim, pelo grafico 4.32:

F3=1,15

Com todos os parametros definidos, pode-se calcular b;:

b, =-038-(1-0,46)+0,0164-1,15-5,73=-0,097 rad ™'

18.1.16.4 Correcao para efeito de Horn

O avido em projeto nao possui horn.

18.1.17 Determinaciio da Variacio do Coeficiente de Momento de Articulacido

com o Angulo de Deflexio do Profundor b, = dCy/dn

Inicialmente deve-se determinar (b,), para o célculo de b;. Em seguida serad feita a
correcao de (by), para o balanceamento do profundor. O terceiro passo consiste na
determinagdo do b; para um alongamento finito, e o quarto e ultimo passo, € a corre¢ao

para o efeito de “horn”.

18.1.17.1 Determinacao de (b,),

O valor de (by), representa b, para escoamento bidimensional e sem balanceamento do

controle. Pode-se determina-lo através do grafico 4.15.

Sendo:

@)y _ 798

(a2)ot
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C
—L-0,40

C
015
C

Do grafico 4.15, tem-se:

(b2)oe= - 0,915

Pelo mesmo grafico, acha-se o valor de (by),.

Tabela 18.28 — Valores para a interpolacio.

¢ (@3) 4 (I
04 0,700 0,660
0,4 0,750 0,735
0,4 0,728 0,805
Para (z# igual a 0,728, encontra-se um valor de % igual a 0,702. Dessa forma
2) ot 2) ot

pode-se calcular (b,), multiplicando este valor por - 0,915. Assim:

(ba)o = - 0,915 (0,702)

(b2)o = -0,642

18.1.17.2 Correciao de (b,), para o Balanceamento do Profundor

Através do grafico 4.14b ¢ possivel efetuar a correcao. Inicialmente, calcula-se a razdo

de balanceamento através da equagao:
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2 2
Razdo de balanceamento = \/ (C—bj - (U—2j
C, c,

Admitindo que ¢, =t/2,

C C

2 2
Razdo de balanceamento = \/ (t/—z] — (t/—z] =0

T T
Por isso nao sera necessario fazer nenhuma correcao.

18.1.17.3 Determinacio de b, para Alongamento Finito

A corregdo para o alongamento finito ¢ feita através da equagao:
ol
by =(by), — ry “(by)o +A(by)-F5 - (az),

onde: (by), — valor de b, bidimensional e corrigido para o

balanceamento

(01/0) — valor obtido graficamente (figura 4.14c)

(b1)o — valor de b; bidimensional e corrigido para o
balanceamento

A(by) — valor obtido graficamente (figura 4.14c¢)

F; — valor obtido graficamente (4.14c)

(a2)o — valor de a, bidimensional e corrigido para o
balanceamento
Mas:
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a3 04 (33 04
(a,), 5,73

(by)o = -0,642 rad™

(a1)o =573 rad’!

ce/¢c=0,40

(a2)o = 3,93 rad™

a= 1,37 rad’!

(b1)o = -0,097 rad™

F;=1,15

Da figura 4.14c, tém-se (através de interpolagdo linear para ¢t/ ¢ = 0,40):

Tabela 18.29 — Valores para a interpolacio.

5,73 a,) (a,)
A'((ao,)] (5j (a),

2 0,44
3 0,35
24 0,404
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Tabela 18.30 — Valores para a interpolacio.

A{ 5,73 ] A(b,)
(al)o

2 0,035
3 0,023
24 0,0302

A(b,) =0,0302
Assim:

A _0,404.3202
5 1

=1,159

2

Dessa forma:

b, =-0,642 —1,159 - (=0,097) + 0,0302 - (1,15) - 3,93 = —0,393rad '

18.1.17.4 Correcao para efeito de Horn

O avido em projeto nao possui horn.

18.1.18 Determinacdo da Variacao do Coeficiente de Momento de Articulacio

com o Angulo de Deflexdo do Compensador b3 = dCH/dp
Através da figura 4.16 pode-se obter diretamente o valor de bs, onde todos os valores
sdo mostrados esquematicamente e onde s ¢ o valor do angulo do bordo de fuga do
profundor na regido do compensador.

Para o = 8°, temos F = 1,23

Sao necessarios os seguintes parametros (figura 4.16):



st=0,65m
S = 2,4m

C =1.25m
Cr=0,097m
Cr=0,45m

Cy’ =0,45m

¢ =1,106m
Sy’ = 0,3645m?

S’ =0,081m?

C—T, =0,0776
C

Tabela 18.31 — Valores para a interpolacio.

< y

0,07 0,61

0,08 0,66
0,0776 0,648

224
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Do grafico 4.16, tem-se:

by =-0,215 rad!

18.1.19 Calculo dos Pontos Neutros e dos Pontos de Manobra

18.1.19.1 Calculo do Ponto Neutro Manche Fixo em Porcentagem de

Corda — h,;:

A hipotese ‘Manche Fixo’ considera uma variacao nula na deflexao do profundor (77 =

0). Ponto Neutro Manche Fixo ¢ definido como a posi¢ao do C.G. para a qual a margem

estatica longitudinal Manche Fixo ¢ zero.

O Ponto Neutro Manche Fixo ¢ calculado por:

€q

hn :hOWb +V-a1
Awh

Onde:
howt = Posi¢do do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem

S = Area da empenagem horizontal
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I; = Distancia entre os CA’s da asa e da empenagem

S = Area alar

¢ = corda média aerodindmica da asa

V = Volume de cauda da aeronave

a; = Coeficiente dC;/da da empenagem horizontal
g, = Efeito de downwash

awb = Coeficiente dC;/da do conjunto asa-fuselagem

Multiplica-se cada coeficiente dependente da empenagem horizontal por cos(30) para

fazer a conversdo da empenagem em V. Logo:

0,818 0368
4

h =0,094+0,53-3,19 - cos(30) -

2

h, =36,8%

18.1.19.2 Calculo do Ponto Neutro Manche Livre em Porcentagem de

Corda - h,’

A hipotese Manche Livre considera uma variagdo nula no momento de articulagao.
Ponto Neutro Manche Livre ¢ definido como a posicdo do C.G. para a qual a margem

estatica longitudinal Manche Livre ¢ zero.

O Ponto Neutro Manche Livre ¢ calculado por:



. = — &4
hn :hOWb +V~a1—
Awb

Onde:

howt = Posi¢do do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem
S = Area da empenagem horizontal

I; = Distancia entre os CA’s da asa e da empenagem

S = Area alar

¢ = corda média aerodinamica da asa

V = Volume de cauda da aeronave

a, — Coeficiente parametrizado a partir de a;, as, by, b,

a; = Coeficiente dCr/da da empenagem horizontal
a, = Coeficiente dC;/dn da empenagem horizontal
b; = Coeficiente dCy/da da empenagem horizontal
b, = Coeficiente dCy/dn da empenagem horizontal
g, = Efeito de downwash

awp = Coeficiente dCr/da do conjunto asa-fuselagem

227
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Multiplica-se cada coeficiente dependente da empenagem horizontal por cos(30) para

fazer a conversao da empenagem em V. Logo:

h, =0,094 +0,53-2,85-cos(30) - 05’80148 =0,339

b

h, =33,9%

18.1.19.3 Calculo do Ponto de Manobra Manche Fixo a Altitude de
Cruzeiro com Peso Maximo de Decolagem em Porcentagem de

Corda — h,,:

O Ponto de Manobra Manche Fixo ¢ a posicdo do C.G. para a qual ndo ¢ necessaria

nenhuma alteragao na deflexdo do profundor para a realizagdo de uma manobra.

O calculo do Ponto de Manobra Manche Fixo ¢ feito pela seguinte expressao:

hmzhowb—i_;'al' ga +L
awb 2#

Onde:

howy = Posi¢do do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem
S = Area da empenagem horizontal

I; = Distancia entre os CA’s da asa e da empenagem

S = Area alar

¢ = corda média aerodinamica da asa
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V = Volume de cauda da aeronave
a; = Coeficiente dC;/da da empenagem horizontal
g, = Efeito de downwash
awb = Coeficiente dC;/da do conjunto asa-fuselagem
p = parametro de densidade longitudinal

v

g-p-1,-S

n=6,16

Multiplica-se cada coeficiente dependente da empenagem horizontal por cos(30) para

fazer a conversdo da empenagem em V. Logo:

0’818+ 1
504 2-6,16

h, =0,094 +0,53-3,19 - cos(30) - [ j =0,505

h, =50,5%

18.1.19.4 Calculo do Ponto de Manobra Manche Livre a Altitude de
Cruzeiro com Peso Maximo de Decolagem em Porcentagem de

Corda —h,,’:

O Ponto de Manobra Manche Livre ¢ a posi¢ao do C.G. para a qual ndo € necessaria

nenhuma alteracao na for¢ca no manche para a realizagdo de uma manobra.



O calculo do Ponto de Manobra Manche Fixo ¢ feito pela seguinte expressao:

R ey
awh 2,[1

Onde:

howb = Posi¢ao do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem
S; = Area da empenagem horizontal

I; = Distancia entre os CA’s da asa e da empenagem

S = Area alar

¢ = corda média aerodindmica da asa

V = Volume de cauda da aeronave

a, — Coeficiente parametrizado a partir de a;, a, by, by
a; = Coeficiente dC;/da da empenagem horizontal

a, = Coeficiente dCr/dn da empenagem horizontal

b; = Coeficiente dCy/da da empenagem horizontal

b, = Coeficiente dCp/dn da empenagem horizontal

g, = Efeito de downwash

awb = Coeficiente dCi/da do conjunto asa-fuselagem
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p = parametro de densidade longitudinal

Multiplica-se cada coeficiente dependente da empenagem horizontal por cos(30) para

fazer a conversdo da empenagem em V. Logo:

0’818+ 1
504 2-6,16

h, =0,094 + 0,53 -2,85-cos(30) - ( j = 0,462

h, =462%

18.1.20 Cilculo Das Curvas "1 X Cl (Deflexiio Do Profundor Por Coeficiente De

Sustentac¢io)
Sabendo que ﬁ ¢ uma fungdo linear de a , a expressao ¢ dada por:
; =4, - C_L +4,

Os valores de A; e A; sdo obtidos por:

1 V-a
Al - = ) (h_howb)_ L "Eq
V'az Awb
1 = .=
Ay, == -(meb—V-al-lt—V-a}S)
V'az

Onde:

Cmowb = Coeficiente de momento do conjunto asa-fuselagem
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¥V = Volume de cauda da aeronave

a; = Coeficiente dCr/da da empenagem horizontal

a; = Coeficiente dC/dn da empenagem horizontal

g, = Efeito de downwash

awb = Coeficiente dC;/da do conjunto asa-fuselagem

h = Posi¢ao do Centro de Gravidade da Aeronave

howy = Posi¢ao do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem
i = Angulo de incidéncia da empenagem horizontal

a3 = Coeficiente dC;/do da empenagem horizontal

0 = Deflex@o do compensador

E necessario determinar os limites do grafico, ou seja, os coeficientes de sustentagdo
limites experimentados durante o voo para tragar as curvas de 7 por C,. As

velocidades tipicas de voo sdo:
Vestol = 37,9 m/S

Vmax cruzeiro — 125m/s

A partir destas velocidades € possivel calcular os Ci ‘s limites através da equagao:

2-w

o2
L pSV2
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onde:

W = peso da aeronave

S = area alar

p = densidade do ar

V = velocidade da aeronave

Considerando-se os carregamentos da aeronave, calcula-se os limites do coeficiente de

sustentacdo (considerando-se as velocidade de estol, cruzeiro e maxima) para

determinarmos a deflexao do profundor.

Plotando os resultados em um grafico, tem-se:

CLxn
5
o T T T T 1
50 05 1 15 2 25
10 \ ——h=0,152
. T h=02
>_ 15 -
——h=025
-20 -
——h=0318
-25
-30 \
-35
cL

Figura 18.4 Clxn
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18.1.21 Cilculo das Curvas P, x V (Forca no Manche por Velocidade) para voo

e

Equilibrado.
Pe éuma funcdo quadratica de V, e sua equagdo ¢ expressa como se segue.
Pe=B,+B,-V*

Os valores de B; e B, s@o obtidos por:

= b V.
B1:me‘Sﬂ'c”'[Kj._2 N h=hy) = al'ga
V-a2 a.p

Onde:
m, = Razdo de engrasamento
Cmowb = Coeficiente de momento do conjunto asa-fuselagem

S, = Area do Profundor

¥ = Volume de cauda da acronave

g, = Efeito de downwash

awb = Coeficiente dCy/ da do conjunto asa-fuselagem
h = Posi¢do do Centro de Gravidade da Aeronave

howy = Posi¢do do centro aerodindmico do conjunto asa-fuselagem



i, = Angulo de incidéncia da empenagem horizontal

0 = Deflexdo do compensador

¢, = corda média aerodinamica do profundor

¢ - corda média aerodinamica da asa

a, = Coeficiente parametrizado a partir de a;, ay, by, b,

a; = Coeficiente dC;/da da empenagem horizontal

a; =Coeficiente dCy/dn da empenagem horizontal

a3 = Coeficiente dC;/do da empenagem horizontal

b; = Coeficiente dCp/da da empenagem horizontal

b, = Coeficiente dCy/ dn da empenagem horizontal

p = densidade do ar

As velocidades tipicas de v6o sdo:

Vestol = 3 7,9m/s

Vmax cruzeiro = 125m/s

Plotando os resultados no grafico abaixo:

235



236

V x Pe

0 : \ ‘ ‘ h=0,152
20 0 zg%@ﬁwo h=0,20
-40 ——h=0,25

~
.60 N — h=0318

Pe [kaf]

V [m/s]

Figura 18.5 — Grafico de Velocidade X peso

18.1.22 Calculo Da Deflexdo Do Manche Normalizada Pelo Acréscimo De Fator

De Carga (N-1) — Q1

A deflexao do manche pode ser normalizada pelo acréscimo do fator de carga através da

equacao:
(h, —h) ==
0 == -C,
V-a,-m,
Onde:

me = Razdo de engrasamento

a; = Coeficiente dC/dn da empenagem horizontal

h,, = Ponto de manobra manche fixo

V' = Volume de cauda da aeronave

h = Posi¢ao do Centro de Gravidade da Aeronave
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Logo
h —h) —
0, - M ¢
V-a,-m,
(h, —h) =
Q1= 'CL

0,53-1,37 - cos(30) - 2,5

Mas h,, = 0,505.

Plotando os resultados no grafico abaixo:

CLxQ1
05 -
0,45
0,4
0,35 // ——h=0,152
g 03 ~ h=0,20
[l 0‘25 / / ’
3 02 = _— — h=025
0,15 /// — h=0318
0,1 *ﬁ'///
0,05 ———
O T T T T 1
0 0,5 1 15 2 25
cL

Figura 18.6 — Grifico de Cp X forca no Manche Normalizada

18.1.23 Calculo Da Forca No Manche Normalizada Por “G” — Q,

A forca no manche pode ser normalizada pela aceleragdo da gravidade através da

equacao:

= w b
Q; =-m, 'Sn "Cn (?j— : -(hp,'-h)



Onde:
m, = Razdo de engrasamento

S,, = Area do Profundor

¢, = corda média aerodinamica do profundor

a; = Coeficiente dC;/dn da empenagem horizontal

b, = Coeficiente dCp/dn da empenagem horizontal

¥ = Volume de cauda da acronave
S = Area da asa

h,,” = Ponto de manobra manche fixo

Para o peso maximo de decolagem e hm' =0319

Plotando os resultados no grafico abaixo:
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80

Q2 [kgf]

60 - —h=0,152
50 h=0,20
40 ——h=025
30 ——h=0,318

20
10 -
0 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ \

0 20 40 60 80 100 120

V [m/s]

Figura 18.7 — Grafico da Velocidade X For¢a no Manche Normalizada

18.1.24 Analise do Passeio Estimado do Centro de Gravidade

BA hn' hm'
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BF

hn hm
Figura 18.8 — Passeio do CG

Para andlise da posi¢do do C.G., foram considerados os pontos neutros e os pontos de

manobra:

Ponto neutro manche fixo: hn = 36,8%
Ponto neutro manche livre: hn’=33,9%
Ponto de manobra manche fixo: hm = 50,5%

Ponto de manobra manche livre:  hm’=46,2%
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As margens estaticas (manche fixo e manche livre), assim como as margens de manobra

manche fixo e manche livre para o limite mais traseiro do cg foram calculadas abaixo:
Margem Estatica manche fixo: Kn=hn-h=0,368 -0,318 =0,05

Margem Estatica manche livre: Kn’=hn’-h=0,339-0,318 = 0,021

Margem de manobra manche fixo: Hm=hm—-h=0,505-0,318=0,187

Margem de manobra manche livre: Hm’ =hm’- h=0,462-0,318 = 0,144

Dessa forma, as margens estaticas e de manobra s3o positivas para a situacdo mais

extrema.

18.1.25 Curva De [et(APOu, g pet (Alse) Em Funcido De C_L Para As

max

Posicao mais Traseira Prevista Para o Cg.

O acréscimo na for¢a do manche para manobra pode ser expresso pela formula:

_ = b . —
APe:—me-Sn-Cn'(%j- 2 (b, -h)-(n-1)-C,

V-a,
CL ¢ obtido pela equagao de equilibrio:

S 2w
Co=—Ti <
p-V--§

Onde:
n = fator de carga

V' = Volume de cauda da aeronave
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h = Posi¢ao do Centro de Gravidade da Aeronave

a, = Coeficiente dCy/dn da empenagem horizontal

b, = Coeficiente dCy/ dn da empenagem horizontal

h,,” = Ponto de Manobra Manche Livre

Foram considerados alguns fatores de carga positivos para a situacdo de c.g. mais

traseiro possivel.

Tracando o grafico:

V x Pe+APe
50 -
0 T \\ T T ]
D 20 40 60 100 120
-50 ~ n=15
n=2
-100 ——

\ — =3
-150 - n=4

-250 -

Pe+APe [kgf]

V [m/s]

Figura 18.9 — Grafico de Velocidade X Forca mais variacdo da Forca
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18.1.26  Conclusao

Realizados os célculos dos coeficientes necessarios para a avaliagcdo da estabilidade do
avido em projeto, e determinadas as margens estaticas e de manobra, conclui-se que a
aeronave em questdo apresenta estabilidade estatica longitudinal. Para todos os pontos
dentro do passeio de c.g. estimado, as margens sdo positivas. A observag¢ao dos pontos

leva a conclusdo de que o passeio esta limitado pelo ponto neutro manche livre.

De posse dos coeficientes e das dimensdes caracteristicas do avido, foram tracadas
curvas que relacionassem a deflexdo do profundor com o coeficiente de sustentagdo Ci.
O aspecto destas curvas ficou bem coerente com o esperado. A inclinacdo das retas ¢
negativa. As deflexdes ficaram dentro dos limites de -30° e 30°.. Além do mais, as
curvas cruzam o eixo das coordenadas, indicando que existe um ponto onde a deflexdo ¢
zero para uma determinada velocidade e um carregamento. Isso elimina a necessidade
do piloto de defletir o profundor em todas as condi¢gdes de voo. Esta tendéncia pode ser
atribuida pela presenga de uma incidéncia negativa da empenagem horizontal. Outra
observac¢ao pertinente leva a concluir que quanto mais proximo o c.g. do avido do bordo
de ataque, maior ¢ a necessidade de defletir o profundor para angulos negativos. Este

comportamento se inverte para angulos positivos.

De forma analoga, curvas para a for¢a no manche para cada velocidade foram tracadas.
Desta vez observa-se que os limites requeridos ndo foram atendidos. A for¢a ndo ficou
dentro da faixa de -Skgf e +5kgf. Ela variou de +30kgf a -95kgf, devido a isso sera
incorporado um sistema servo-motor para atuar no profundor. Porém, assim como no
caso da deflexdo do profundor, existe uma velocidade tal que a forca ¢ zero. O
comportamento das curvas estd de acordo com o esperado. Para velocidades baixas ¢
necessario que o piloto cabre o avido (forga positiva), € em casos de baixa velocidade, o

piloto devara pica-lo (forca negativa).

O gréfico para deflexio no manche normalizada também esteve coerente. A medida que
o c.g. se afasta do bordo de ataque, tem-se uma sensibilidade maior dos manches,
permitindo que deflexdes menores imponham fatores de carga altos. E para um mesmo
carregamento da aeronave, aumentando-se o Cr, aumenta-se a deflexdo linearmente. Ja

para as curvas de for¢ca no manche normalizada, observa-se que a forca ndo varia com a
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velocidade e para valores de c.g.’s mais proximos do bordo de ataque ¢ necessaria uma
forga maior. Dessa forma, em condi¢des normais de vO0o, a aeronave apresenta

comandos equilibrados e uma operacao segura.

18.2 Estabilidade Direcional Estatica

18.2.1 Introducao

Neste trabalho realiza-se um estudo geral sobre os problemas referentes ao equilibrio e
estabilidade direcional do avido. Assim como no caso da estabilidade estatica
longitudinal onde foram analisadas as equagdes de sustentacdo, arrasto € momento;
analisaremos as equagdes de momento de guinada do avido. Em geral as equagdes de
momento sdo as mais importantes no estudo de estabilidade. Sabe-se que a orientacdo
do avido com relacdo ao sistema aerodindmico ¢ dada por apenas dois angulos: o
(angulo de ataque) e B (angulo de derrapagem). Este ultimo define a estabilidade

direcional do avido (ou estabilidade para rotacdo em torno do eixo-z).

As caracteristicas a serem determinadas sdo as margens de estabilidade direcional,
deflexdo do leme em funcdo das velocidades de avango e glissagem do avido. Alem
dessas, serdo encontradas também os valores de forca nos pedais para voo glissado e
velocidade do vento para glissagem méxima.

18.2.2 Calculo das caracteristicas e derivadas aerodinamicas

18.2.2.1 Principais Parametros da Aeronave

Inicialmente serd apresentando os principais pardmetros da aeronave AETHRON na

seguinte tabela:
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Tabela 18.32 — Parametros da aeronave

Parametro Simbolo Valor Unidade
Envergadura b 16,0 m
Comprimento 1 13,00 m
Area da Asa Sw 25,00 m?
Carga Alar W/S 30,6405 1b/ft?
Perfil da Empenagem NACA 0015
Corda Raiz (EV) C; 1,2 m
Corda Ponta (EV) G, 1,008 m
Alongamento (EV) A 2,40 m
Enflexamento (EV) | 5 °

Envergadura da Empenagem

b 5,12 m
Vertical
Area da Empenagem Vertical Sgv 6,2 m?
Peso Maximo de Decolagem Wi 3740 kg
Velocidade de Cruzeiro V. 125,00 m/s
Velocidade de Estol Vs 56,4 m/s

O passeio do CG da aeronave AETHRON encontrado nos calculos preliminares de

projeto encontra-se entre 15% e 32% da corda média aerodindmica.
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18.2.2.2 Calculo da variacdo do coeficiente de sustentacio da empenagem

vertical com a variacio do angulo de ataque da mesma

A variagdo do coeficiente de sustentagdo da empenagem vertical com a variagdo do
angulo de ataque da mesma ¢ afetada por duas caracteristicas bésica: os efeitos

tridimensionais da empenagem e o efeito da fresta entre a deriva e o leme.

Quanto aos efeitos tridimensionais da empenagem, trata-se a mesma como uma asa €

procede-se os célculos da forma comum.

A equagdo 1 determina este coeficiente de variagdo para a empenagem vertical.
Equacio 1
2 *TC- AEV

A 2
2+ \/E;’ .(Bz +g’A ), )+ 4

O parametro “k”, segundo Pullin (1976) ¢ definido como;

Como no presente projeto adotar-se-4 o perfil NACA 0015 em toda a empenagem

vertical, ter-se-4 para o perfil bidimensional:

Tabela 18.33 — Dados do perfil NACA 0015

o (rad) CL
-0,0698 -0,4
0 0
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NACA 0015 (a,),=5,73 rad™

Desta forma, o parametro “k” para a empenagem vertical do presente projeto sera igual

a:

k=S 2373 _91)
2r 2«

O parametro “B” que ¢ definido de acordo com a equacgdo 3:

p? =v1-M? eq(3)
B= 1-0,40°=0,9165

B =0,9165

* ~ . A .
O valor de a, pode entdo ser encontrado sabendo que o enflechamento na distancia de

meia corda (L¢p) € 5°:

. 2.7-2,4
Cll =

6,2° 2,2
£ -2 (0,9165 +1920,0872) + 4
\/0,9122 ( £ )

a;=1,76 rad™

Para efetuar a correcdo deste valor devido a fresta existente entre a deriva ¢ o leme,

utilizar-se-4 os grafico 4.11 a e b (Pullin et al., 1976).

Nestes graficos deve-se entrar com o valor da posicao da fenda em relagdo a corda da
empenagem vertical , bem como o valor da espessura desta fenda também em relagdo a

corda da empenagem.
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GAP =0,001c Posicao do GAP = 0,6¢

Tabela 18.34 — Interpolacio para Calculo de a,

a, *
A —

al
o0 0.97
3 0.98
2,4 0.98

Dessa forma, os valores da variacdo do coeficiente de sustentacdo da empenagem
vertical com a variagdo do angulo de ataque da mesma corrigida pelo efeito da fresta

entre a deriva e o leme sera:
-1
a; = 1,796 rad

18.2.2.3 Calculo da variacdo do coeficiente de sustentacio da empenagem

vertical com a variacao da deflexdao do leme

Para o calculo da variacdo do coeficiente de sustentagdo da empenagem com a variagao

da deflexao do leme, utilizar-se-a4 o procedimento proposto por Pullin (1976).

Do grafico 4.12* UTSCH[1] , sendo a corda do leme igual a 40 % da corda da
empenagem e a espessura relativa do perfil da empenagem igual a 15%, tem-se o valor

desta variacao para o perfil bidimensional igual a:
(a,), =5,4rad "

Da polar de sustentagao do perfil NACA 0015 tem-se:
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a = oC, =5,73 rad’!

o
(24

Sendo o nimero de Reynolds da empenagem vertical para a velocidade de cruzeiro:
Re,, =6,9x10°
Sendo a tangente do semi angulo do bordo de fuga da empenagem vertical a

te 83: 0,0699

temos para o numero de Reynolds de acordo com o gréafico 4.12a UTSCH[1]:

@:0,814
(al)ot

Do grafico 4.12a UTSCH[ 1], tem-se:

Tabela 18.35 — Interpolaciio para calculo de (ay),

(al)o — 0’ 82 (aZ)O — O, 74
(@), (@)
(al)o — 0’ 80 (az )0 — 0, 70
(@), (@)
@20,814 M=0,728
(@) (a,),,

@ _ 0,728

(a,),,

Desta forma,

(a,),=3,93 rad ™"

Do grafico 4.12b UTSCH][ 1], sendo o valor médio de A+1—M > deste projeto igual a:
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AN1-M?* =220

Tem-se:

=1,12

O valor da variagdo do coeficiente de sustentagdo da empenagem vertical com a

deflexdo do leme corrigidos pelo efeito da fresta entre o leme e a deriva sera:
(a,),, = 1,37 rad™

Pode-se ainda corrigir o valor desta variacdo devido aos efeitos de balanceamento do
leme. Entende-se por porcentagem de balanceamento a razdo entre a 4drea em planta do
leme a frente da articulacdo e a area em planta do mesmo atras da articulacdo. Para o

presente caso, tem-se aproximadamente:
% Balanceamento = Sr/Sf =0
Desta forma:

a,= 1,37 rad’

18.2.2.4 Determinacdo da Variacdo da Sustentacio da Empenagem

Horizontal com o Angulo de Deflexiio do Compensador (1 = 0) a;:

Por meio da espessura relativa (t/c = 0,15), do alongamento da empenagem (A = 2.,4),
da rela¢do cf/c = 0,12 e dos coeficientes determinados no item anterior, ¢ possivel
determinar a partir de graficos os coeficientes (a3)o, (a3)ot € (a3)m. Consultando a figura

4.12a, obtém-se:
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Tabela 18.36 — Interpolacio para caculo de (az)y

cf/ ¢ (@3)ot
0,1 2,55
0,2 3,75
0,12 2,79

(a3)ot = 2,79

A partir da segunda figura 4.12a, segue-se a relagao:

@), 573 _ 614
(a), 7,04
C
L -0,12
C

Interpolando valores para cf/c = 0,12:

Tabela 18.37 Interpolacio para calculo de (a3),

(al)o / (al)ot (33)0 / (33)0t

0,80 0,63
0.82 0.70
0.814 0,679

(a3), _ 0,679
(a3 )Ut

Assim:

(a3)o = 0,679 . 2,79 = 1,89 rad™’
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Considerando a condic¢do de Cruzeiro o nimero de Mach calculado anteriormente ¢é de:
M=04
Assim, pela figura 4.12b:

ANT=M?>=24.1-04% =2,20

Tabela 18.38 — Interpola¢do para calculo de a;*

A -A1-M2 a;
2,0 1,185
2,5 1,165
2,20 1,177

% — (a3)M '(al)o

=1,177
(as), -(a))y
Ent3o:
(a3)M : 5’73 — 1’177
1,89-3,19

(az3)m=a3=1,23 rad’!

18.2.2.5 Calculo da variacao do coeficiente de momento na articulacao do

leme com a variaciio do angulo de ataque da empenagem

Do gréfico 4.14(a), UTSCH]1],sendo a razdo entre a corda do leme e a corda da deriva

igual a 40% e a espessura relativa igual a 15%, tem-se:

(b, =-0,65

Sabe-se anteriormente que :
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@ _ 514
(al)ot

Desta forma, pelo grafico 4.14(b), tem-se:

Tabela 18.39 Interpolacio para calculo de (by)y*

(@) _ 0.84 By )*0 ~ 0,66
(al )ot (bl)ut
M =0,86 (b, )f =071
(a1) o (b)) o
(al)O 20,814 (bl)*() :0,585
(al)ot (bl)at
Assim;
(b)), =-0,38

O valor de (b)), ¢ dado por UTSCH[1]:
x T
()0 = (B, +2.1(a))o; —<a1>0].(tg5_z/cj

Ter-se-a entdo:

(b1)o=-0,592
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Pode-se entdo determinar o valor deste coeficiente para o caso de um alongamento
finito (tridimensional). A relacdo entre o valor deste coeficiente bidimensional e o seu

valor tridimensional ¢ dada segundo a equacao:
b, =(b),.[1- F 1+ F,.F,.(a),

Sendo que os valores de F1; F2; e F3 sdo obtidos pelo grafico 4.14(c) UTSCH[1].
Sabendo que (Cf/C) ¢ igual a 0,36 temos:

F1 =0,46
F,=0,0164
F;=1,15

Entao:
b;=-0,097 rad™

18.2.2.6 Calculo da variacdo do coeficiente de momento na articula¢ao do

leme com a variacao da deflexdo do leme.

O valor de (by), representa b, para escoamento bidimensional e sem balanceamento do

controle. Pode-se determiné-lo através do grafico 4.15.

Sendo:

@)o 0,728

(@y)

C
—L 20,40
Cc

015
C



Do gréfico 4.15, tem-se:

(b2)o= - 0,915

Pelo mesmo grafico, acha-se o valor de (b,),.
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Tabela 18.40 — Interpolacio para calculo de (b,),

¢ (@3) 4 (b3)
04 0,700 0,660
0,4 0,750 0,735
0,4 0,728 0,805
Para (Z;)" igual a 0,728, encontra-se um valor de % igual a 0,702. Dessa forma
2) ot 2) ot

pode-se calcular (by), multiplicando este valor por - 0,915. Assim:

(by)e = - 0,915 (0,702)

(b2)o = -0,642

18.2.2.7 Correciao de (b,), para o Balanceamento do Profundor

Através do grafico 4.14b ¢ possivel efetuar a correcao. Inicialmente, calcula-se a razdo

de balanceamento através da equagao:

Razao de balanceamento = \/ (

Admitindo que ¢y, =t/2,

Ch

C

T

I

vy
Cr
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2 2
Razdo de balanceamento = \/ [U—ZJ — [”—ZJ =0
c c

T T

Por isso ndo sera necessario fazer nenhuma corregao.

18.2.2.8 Determinacio de b, para Alongamento Finito

A correcdo para o alongamento finito ¢ feita através da equagao:
o
by =(by), - ry “(by), +A(by)-Fs-(ay),

onde: (by), — valor de b, bidimensional e corrigido para o

balanceamento

(01/6) — valor obtido graficamente (figura 4.14c¢)

(b1)o — valor de b; bidimensional e corrigido para o
balanceamento

A(b,) — valor obtido graficamente (figura 4.14c¢)

F; — valor obtido graficamente (4.14c)

(a2)o — valor de a, bidimensional e corrigido para o
balanceamento
Mas:
A=24




(by), = -0,642 rad’’

(a1)o=15,73 rad’!

ce/¢c=0,40

(2)0=3,93 rad’!

a= 1,37 rad’!

(b1)o = -0,097 rad™!

F;=1,15

Da figura 4.14c, tém-se (através de interpolacao linear para ¢t/ ¢ = 0,40):

Tabela 18.41 — Interpolacio para calculo de [

ﬂj (a,)

9

(2] B e
(a)), 6 ) (ay),
2 0,44
3 0,35
2,4 0,404

Tabela 18.42 — interpola¢iio para calculo de A(D,)

A,( 5,73
(@),

|

Ab,)

2

0,035
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0,023

2,4

0,0302

A(b,) =0,0302

Assim;

A _0.404-323 1159
) ,37

Dessa forma:

b, =-0,642 —1,159 - (=0,097) + 0,0302 - (1,15) - 3,93 = —0,393rad '

18.2.2.9 Correcio para efeito de Horn

O avido em projeto nao possui horn.
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18.2.3 Determinacdo da Variacao do Coeficiente de Momento de Articulacido

com o Angulo de Deflexiio do Compensador b3 = dCy/dp

Através da figura 4.16 pode-se obter diretamente o valor de bs, onde todos os valores

sdo mostrados esquematicamente e onde s ¢ o valor do angulo do bordo de fuga do

profundor na regidao do compensador.

Para ¢ = 8°, temos F = 1,23

Sao necessarios os seguintes parametros (figura 4.16):

st=0,65m

SF = 2,4m



C=1,25m
Cr=10,097m
Cr=0,45m

Cy’ =0,45m

¢ =1,106m
Sy’ = 0.3645m?

S’ =0,081m?

C—T, =0,0776
C

Tabela 18.43 — Interpolagdo para calculo de y

G
C y
0,07 0,61
0,08 0,66
0,0776 0,648
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Do gréfico 4.16, tem-se:

by =-0,215 rad™

18.2.4 Calculo das caracteristicas de estabilidade e controle direcionais

18.2.4.1 Margem de estabilidade direcional com os comandos fixos

A margem de estabilidade direcional com os comandos fixos ¢ dada por:

dc, | dc,
dB | dp

} +V, -a,-COS(30°)
0_s/EV

Sendo que o volume de cauda da empenagem vertical da presente acronave sera:

v _LSe 53
S-b
Desta forma:
ac, =0,368

18.2.4.2 Margem de estabilidade direcional com os comandos livres
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A margem de estabilidade direcional com os comandos livres ¢ dada por:

ac, {dcn } +V,-a -COS(30°) eq(13)
dﬂ dﬂ 0_s/EV
Sendo:
a, =2,85
Desta forma:
—dC" =0,339
dp

18.2.5 Angulo de flutuagiio do leme

O angulo de flutuagdo do leme ¢ definido como o angulo que o leme tomard em uma

guinada se os comandos forem deixados livres. Tal valor ¢ dado por:

b
8y =——-B eq(14)
b,
Para o presente projeto ter-se-a:
—-0.097
S, =— B =-0.2468-
70,393 g p

Resumo dos resultados
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Tabela 18.44- Resumo de resultados

Nome Simbolo | Valor
Coeficiente parametrizado a partir de a1, a2, b1, b2 a_1 2,85
Volume de cauda da empenagem vertical 7d 0,53
dCL/da da empenagem vertical as 3,19
dCL/dn da empenagem vertical ay 1,37
dCH/da da empenagem vertical by -0,097
dCH/dn da empenagem vertical b, -0,393
Margem de estabilidade direcional com os comandos dc,
ap 0,368
fixos
Margem de estabilidade direcional com os comandos livres dC,' _ 0,339
ap
Angulo de flutuagio do leme -0,414pB
18.2.6 Forca no pedal para manter voo glissado.
A forca no pedal para se manter o voo glissado ¢ dada pela seguinte equagao:
1 ’ dC b
P.=m,-—-p-V°:S, -¢c | b —| —2-=2— || eq(15
e ezp LLI:I(dB Vv'azﬂﬁ q15)

Sendo :m, a razdo de engrassamento entre os pedais e o leme;
Si. a area do leme

cr, a corda média do leme

Para o presente caso tem-se:

St =2,48 c. =0.55

Desta forma:

P.=0.0517-V*-p
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A Figura 18.10 apresenta entdo os valores de for¢a no pedal para diversos casos de voo

glissado.

45 4

e
o

Forca do pedal para véo glissado

Velocidade de estol = 37 9 mis Velocidade maxima = 125 mis

]
[az]

w
=)

[
th

—p1°
—PB&°

=)
=]

B10°
B 15
—pa0°

Forga no Manche (kgf}

m

— B
—pae

20 40 60 a0 100 120 140
Velocidade (m/s)

Figura 18.10 — Forca no pedal para diversos casos de voo glissado

Pode-se notar, na Figura 18.10, que as for¢as no pedal estio muito grandes, e para

auxiliar o piloto na forca do pedal deve-se colocar um sistema servo-motor para

diminuir a forga.

18.3 Estabilidade Lateral Estatica

A estabilidade lateral ¢ aquela que mede a tendéncia da aeronave retornar ao ponto de

equilibrio quando esta ¢ perturbada no eixo de rotagdo longitudinal. A margem de

estabilidade lateral ¢ dada por:

M|

Onde:

oCl

} { aCl
_l_ -
0_EH 5[3

0 i|OUTROS

0 _JTOTAL 6B 0 _JASAS aB 0_gv 5[3

Cl = coeficiente de rolamento

P

B = angulo de derrapagem
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Serao consideradas as contribuigdes das asas e empenagem vertical. A contribui¢dao da
empenagem horizontal € nula, ja que esta ndo possui diedro, e a de outros componentes

¢ pouco significativa.

A contribui¢do das asas para margem de estabilidade lateral ¢ dada por:

l
P

Onde: S = Area da asa

—secA
2
| 2T onscmnpcns
0 _lASAS 0

b = Envergadura da asa

A = Enflexamento a '/4 da corda

I' = diedro

a, = angulo de ataque da cada se¢io da asa

aon = dCl/da de cada secdo da asa
¢y = corda em cada secdo da asa
h = elemento espessura infinitesimal medido perpendicularmente a

envergadura

Simplificando para a nossa aeronave em questao tém-se:

{_@

—secA
2
} =2-a0h-(1“cosA+a,?senA) I c,hdh
83 0_lAsAS

0

Como a asa possui enflexamento nulo a 23% da corda, o angulo de enflexamento pode

ser desprezado. Assim, a equacdo para a margem de estabilidade lateral fica reduzida a:

{_@

b
ca. -T2

} SLELTi [ ey
B 0 _lasas 0
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Neste caso, o sinal da margem ¢ definido unicamente pelo diedro e a margem possuira o

mesmo sinal deste.

Para a aeronave em questao tem-se:

a,, =5,67rad”
I'=+2°=+0,0349rad
S=25,0m’

b=13,0m

¢, =—0,100807h+1,665

Assim, a contribuic¢ao das asas para estabilidade lateral vale:

.l
B

} =0,0591
0 _ASAS

A contribui¢do da empenagem vertical ¢ dada por:

.l
P

Onde: V,,= razdo de volumes da cauda vertical = 0,0084
hEV

} _ VEV 'hEV Ay
0_Igv

= altura do centro de pressdo da E.V. medido verticalmente em
rela¢do ao centro de gravidade = 2,1 m
a,,=dCl/da da E.V. = 5,73 rad’
X, = distancia horizontal entre o centro de pressdo da E.V. e o centro de

gravidade da aeronave = 4,5 m
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Assim, a contribuicdo da empenagem vertical para margem de estabilidade lateral vale:

el
P

Finalmente, a margem lateral total pode ser obtida:

} _{-@ } +{-@
0 _ITOTAL aB 0 _IASAS 5[3

[M,,;]=0,08156

oCl
[MLAT ] = {'E

} =0,02246
0_lgv

L

acl
P

} =0,0591+0,02246
0_EH

A margem de estabilidade ¢ positiva, assegurando que a aeronave sera estavel

lateralmente.
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19 Cargas

19.1

Diagrama Vn

A presente aeronave estd sendo desenvolvida de forma a atender ao regulamento FAR-

23 Subpart C em conformidade com a classe “Commuter”.

19.1.1 Velocidades

a)

b)

Velocidade de cruzeiro (Vc)
A velocidade de cruzeiro ¢ estabelecida de acordo com a segdo 23.335 (a).
Para o presente caso tem-se que:

A velocidade de cruzeiro foi estabelecida como um requisito de projeto sendo de

450km/h.

O valor de 450km/h = 243kt estd de acordo com o regulamento e sera adotado.

Velocidade de mergulho (Vd)

A velocidade nunca excedida em mergulho pode ser estabelecida segundo a

secdo 23.335 (b) .

b.1 — A velocidade minima de mergulho ndo deve ser menor que 125% da

velocidade de cruzeiro.Assim:

v, —=125Vc (19.1)

Dmin

Vdmin = 303,75kts

b.2 — A velocidade minima de mergulho ndo deve ser menor que 140% do limite
inferior estabelecido para velocidade de cruzeiro.Assim:
Vonin = L,4Vemin (19.2)

Dmin

Vd min = 251,23kts
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Sera adotado Vd =304 Kts
¢) Velocidade de manobra ( V)
A velocidade de manobra ¢ estabelecida segundo os requisitos da mesma se¢ao

dos itens anteriores.

c.1 - A velocidade de manobra minima ¢ dada pela equagao 19.3.
V,=Vslyn,, (19.3)

Onde

Vsl — Velocidade de estol sem flap com a aeronave em peso de projeto =
68,34kts.

n — Fator de carga maximo definido para o projeto = 3,41

Vamin= 68,34.(3,41)"* =126,19kts

c.2 — A velocidade de manobra ndo deve exceder a velocidade de cruzeiro

Assim:
Va<Vc  V,a <243kts
Assim V= 126,19 Kts
d) Velocidade para maxima intensidade de rajada (V)

A velocidade para maxima intensidade de rajada ¢ obtida como a seguir.

Ve =Vs2\n,,

Vs2 - Velocidade de estol sem flap com a aeronave em peso de projeto e dorso

=86,67kts .
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n — Fator de carga méximo negativo definido para o projeto = 1,52 (ver comentarios

posteriores)

Assim;

V= 106,85 kts

Além disso Vg<Vc.

e) Velocidade méxima de operagdao com flapes (V1)

A velocidade maxima de operagdo com flapes ¢ estabelecida seguindo os

requisitos da se¢do 23.345.

A velocidade maxima de operacao com flap deve ser maior que 1,4 Vs ou 1,8 Vsf

sendo Vs a velocidade de estol sem flape e Vsf a velocidade de estol com flap.

As velocidades sdo : Vs = 68,34 kts
Vsf=61,98 kts

Vf=1,4 Vs=1,4.68,34 = 95,68 kts
VE=1,8Vsf=1,8.61,98= 111,6kts

Assim V= 111,6 kts.

19.1.2 Fatores de carga e de manobra

O requisito da secdo 23.337(a) indica que o fator de carga de manobra limite positivo

deve atender a equacao 19.4.

ny2l 22000 (19.4)
W +10000

Onde W — Peso méximo de decolagem = 3740Kg = 8245,291bs
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Assim n=3,41
O fator de carga de manobra limite negativo deve atender a equagdo 19.5

ny>04n,, (19.5)

Assim n sera adotado como o valor limite de -1,52.

De acordo com a sec¢do 23.345 (a)l o fator de carga limite positivo de manobra quando

operando com flapes ¢ de 2,0.

Os fatores de cargas de rajada sao calculados segundo a secdo 23.341 de acordo com a

equacgdo 19.6.

_14 Kg.UdelV .a

" s i) (19.6)
498(W /1 S)
Onde: Kg- Fator de alivio de rajada = 0.88ug
53+ ug
ug - Fator de massa da aeronave = 2rs)
poc.a.g

c- corda média geométrica = S/b = 5,13ft
V — velocidade equivalente [kts]

W/S — carga alar = 30,6405 Ib/ft*
P, - densidade do ar ao nivel do mar = 0,00238 slug/ft’

g- aceleragdo da gravidade = 32,2 ft/s’
a — varia¢do do coeficiente de sustentacdo da aeronave com o

angulo de ataque da mesma 5,67/rad.

assim:
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Hg = 34,485
Kg=0,762

Assim n =140,0002925.Ude.V

O regulamento determina que os fatores de carga devam ser calculados para as

condigdes apresentadas na tabela 19.1.

Tabela 19.1 - Fatores de cargas de rajada

Velocidades 25000 ft n
Ve V=243kts | Ude = 45,83ft/s | n=3,42
n=-1,42
vd V=304kts | Ude = 22,92ft/s | n=2,57
n=-0,57
VB V=98,63kts | Ude = 61,3 ft/s | n=2,36
n=-0,36

19.1.3 Curvas para coeficiente de sustentacdo maximos

As curvas de voo com coeficiente de sustentagdo maximo sao obtidas pela equagdo 19.7

SV, .
0o PV Cli (19.7)
2W

Tem-se duas situacoes :

1) V6o sem flape

i1) Voo com flape
A partir da determinagdo da perfilagem e da area da asa tem-se:
ClLmax Limpo = 1,98 (médio dos perfis)
O acréscimo devido ao flape ¢ de ACp = 0,42

CL max flape — 2,4
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Assim, substituindo os valores na equacao tem-se:
M po = 251 9E)V?

Mo = 2.65E 772

A partir dos valores obtidos pode-se tracar as curvas dos diagramas Vxn de manobras e
de rajada conforme figura x.1 e assim definir a regido permitida para a aeronave em

projeto.

Diagrama VN

Velocidade (knots)

Figura 19.1 - Diagrama Vn de manobra e rajada
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19.2  Cargas nas Asas

Para o calculo das cargas atuantes na asa, deve-se determinar a distribui¢do de
sustentacdo ao longo da envergadura da mesma e a distribui¢do de peso da asa. O
método utilizado para se determinar a distribui¢do de sustenta¢do neste projeto, foi o

método de Vortice Lattice.

19.3 Distribuicao de Sustentacao

Distribuicdo de CL ao Longo da Envergadura da Asa

IR EERENIWIWHIDWERE XXX RYW WS
i D <> o
> *
* *
£ 2 § *

o o ’.

Posigcao

Figura 19.2 — Distribuicio de C;,

19.4 Manobras Simétricas

As cargas de manobras simétricas, com fator de carga limite igual a 3,41, estdo

apresentadas na tabela a seguir.



Tabela 19.2 - Calculo do cortante e fletor da asa
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Cortante Fletor
Estacio | Posico Peso | Sustentacio | Resultante Cortante Fletor Limite Limite
(kgf) (kgf) (kgf) (kgf) (kgf.m) (k) (kef.m)
1 7.98 6.8 0,88 -5,97 -5,97 -0,15 -24,19 -0,60
2 7.90 7.0 4,61 -2,39 -8,36 -0,38 -33,85 -1,55
3 7.78 7.2 11,04 3,87 -4,49 0,47 -18,17 1,92
4 7.61 7.3 19,92 12,59 8,10 5,40 32,81 21,88
5 7.39 7.5 30,79 23,29 31,39 19,58 127,13 79,32
6 7.13 7.7 43,16 35,49 66,88 50,53 270,87 204,65
7 6.82 7.8 56,62 48,79 115,67 108,04 468,46 437,58
8 6.47 8.0 70,74 62,74 178,41 203,90 722,55 825,80
9 6.08 8.2 85,19 77,02 255,43 351,53 1034,49 | 1423,70
10 5.66 8.3 99,70 91,36 346,79 565,60 1404,49 | 2290,67
11 5.20 8.5 114,05 105,54 452,33 861,59 1831,94 | 3489,42
12 4.70 8.7 128,02 119,35 571,68 1255,17 | 231531 | 5083,45
13 4.18 8.8 141,42 132,58 704,26 1761,62 | 2852,25 | 7134,57
14 3.63 9.0 154,00 145,00 849,26 2394,99 | 3439,50 | 9699,70
15 3.06 9.2 165,52 156,35 1005,61 3167,14 | 4072,73 | 12826,9
16 2.47 9.4 175,69 166,27 1171,88 4086,25 | 4746,11 | 16549,3
17 1.87 9.5 184,15 174,64 1346,52 5157,24 | 545342 | 20886,8
18 1.25 9.7 190,47 180,80 1527,32 6377,37 | 6185,66 | 258283
19 0.63 9.8 194,09 184,25 1711,57 7735,73 | 6931,88 | 31329,7
19.5 Manobras Assimétricas

As manobras assimétricas nas asas foram determinadas conforme o regulamento FAR

PART 23.349, que prevé para aeronaves na categoria commuter, 100% da carga em

uma das asas e 75% das cargas na outra asa. A tabela abaixo mostra o carregamento

com 75% da sustentagao.




Tabela 19.3 - Célculo do cortante e fletor da asa para manobras assimétricas
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Fletor
Estagdio Posicio Peso (kg) Sustentacio Resultante Cortante Limite
(kgh) (kgf) Limite (kgf) (kgf.m)
1 7.98 6.8 0,66 -6,19 -25,08 -0,62
2 7.90 7.0 3,46 -3,54 -39,41 -2,03
3 7.78 7.2 8,28 1,11 -34,91 -1,03
4 7.61 7.3 14,94 7,61 -4,10 11,03
5 7.39 7.5 23,09 15,59 59,05 49,48
6 7.13 7.7 32,37 24,70 159,09 136,71
7 6.82 7.8 42,47 34,63 299,35 302,06
8 6.47 8.0 53,06 45,05 481,81 580,84
9 6.08 8.2 63,89 55,72 707,49 1013,41
10 5.66 83 74,77 66,44 976,55 1643,87
11 5.20 8.5 85,54 77,03 1288,53 2518,78
12 4.70 8.7 96,02 87,35 1642,28 3685,35
13 4.18 8.8 106,06 97,22 2036,04 5189,51
14 3.63 9.0 115,50 106,50 2467,36 7073,53
15 3.06 9.2 124,14 114,97 2932,99 9373,10
16 2.47 9.4 131,77 122,35 3428,49 12112,14
17 1.87 9.5 138,11 128,61 3949,35 15306,25
18 1.25 9.7 142,85 133,18 4488,73 18946,30
19 0.63 9.8 145,57 135,73 5038,43 22998,88
19.6 Manobras de Rolamento

As cargas nas asas em manobras de rolamento foram determinadas conforme o

regulamento FAR-PART 23.349, na qual se deve considerar dois ter¢os do fator de

carga limite agindo sobre a asa, além de deflexdo total do aileron. Para a determinagdo

das cargas nos ailerons foi utilizada a figura A6 do apéndice A deste mesmo

regulamento.

De acordo com o apéndice A do regulamento FAR-PART 23, a figura A6 prevé cargas

nos ailerons conforme a equagao abaixo.




w=0,466-n-—

O peso maximo de decolagem ¢é 3740kgf, n ¢ igual a 3,41 e S vale 25m?.

w = 237,72kgt/m?

A area do aileron ¢ igual a 0,57m?. Logo:

P= Saileron 4

P = 135,50kgf

Este valor deve ser dividido pelo numero de charneiras do aileron.

Tabela 19.4 - Calculo do cortante e fletor no aileron
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Estacao Posicao Carga Aileron (kgf) Cortante (kgf) Fletor (kgf.m)
1 7.98 0.00 0.00 0.00
2 7.90 0.00 0.00 0.00
3 7.78 0.00 0.00 0.00
4 7.61 0.00 0.00 0.00
5 7.39 0.00 0.00 0.00
6 7.13 67.75 67.75 59.07
7 6.82 0.00 67.75 79.87
8 6.47 0.00 67.75 103.51
9 6.08 0.00 67.75 129.86
10 5.66 67.75 135.50 317.50
11 5.20 0.00 135.50 380.00
12 4.70 0.00 135.50 446.84
13 4.18 0.00 135.50 517.61
14 3.63 0.00 135.50 591.87
15 3.06 0.00 135.50 669.17
16 2.47 0.00 135.50 749.03
17 1.87 0.00 135.50 830.95
18 1.25 0.00 135.50 914.43
19 0.63 0.00 135.50 998.95
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Logo, deve-se somar o valor das cargas nos ailerons, com 66% do valor total das cargas

simétricas.

Tabela 19.5 - Calculo do cortante e fletor resultante

Cortante Fletor Carga | Cortante | Fletor | Cortante | Fletor
Estacao Posicao Aileron | Aileron | Aileron | Limite Limite
(kgf) (kgf.m)
(kgf) (kgf) (kgf.m) |  (kgf) (kgf.m)
1 7.98 -3,94 -0,10 0.00 0.00 0.00 -3,94 -0,10
2 7.90 -5,52 -0,25 0.00 0.00 0.00 -5,52 -0,25
3 7.78 -2,96 0,31 0.00 0.00 0.00 -2,96 0,31
4 7.61 5,35 3,57 0.00 0.00 0.00 5,35 3,57
5 7.39 20,72 12,93 0.00 0.00 0.00 20,72 12,93
6 7.13 44,14 33,35 67.75 67.75 59.07 111,89 92,43
7 6.82 76,34 71,31 0.00 67.75 79.87 144,09 151,18
8 6.47 117,75 134,58 0.00 67.75 103.51 185,50 238,09
9 6.08 168,58 232,01 0.00 67.75 129.86 236,33 361,87
10 5.66 228,88 373,29 67.75 135.50 317.50 364,38 690,79
11 5.20 298,54 568,65 0.00 135.50 380.00 434,04 948,64
12 4.70 377,31 828,41 0.00 135.50 446.84 512,81 1275,25
13 4.18 464,81 1162,67 0.00 135.50 517.61 600,31 1680,28
14 3.63 560,51 1580,69 0.00 135.50 591.87 696,01 2172,57
15 3.06 663,70 2090,32 0.00 135.50 669.17 799,20 | 2759,49
16 2.47 773,44 2696,92 0.00 135.50 749.03 908,94 | 344595
17 1.87 888,71 3403,78 0.00 135.50 830.95 | 1024,21 | 4234,72
18 1.25 1008,03 4209,06 0.00 135.50 91443 | 1143,53 | 5123,49
19 0.63 1129,64 5105,58 0.00 135.50 998.95 | 1265,14 | 6104,53

19.7 Cargas devido ao uso de flapes

As cargas devido ao uso dos flapes foram determinadas conforme o regulamento FAR

PART 23.345, onde se deve considerar maxima deflexdao dos flapes somada as cargas

simétricas de v6o, com um fator de carga de 2.

Para se determinar as cargas nos flaps devido a sua deflexao foi utilizado o apéndice A

do mesmo regulamento, figura A6. O vaido em projeto possui duas areas de flap
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distintas, onde o mais proximo da raiz possui area igual a 0,74m? e o mais proximo da

ponta com area de 0,67m?. Desta forma:

w = 139,42kgf/m?

Somando as areas e multiplicando pelo carregamento:

w = 196,58kgf

Tabela 19.6 - Calculo do cortante e fletor no flap

Estacao Posicao Carga Flapes (kgf) Cortante (kgf) Fletor (kgf.m)

1 7.98 0.00 0.00 0.00

2 7.90 0.00 0.00 0.00

3 7.78 0.00 0.00 0.00
4 7.61 0.00 0.00 0.00

5 7.39 0.00 0.00 0.00

6 7.13 0.00 0.00 0.00

7 6.82 0.00 0.00 0.00

8 6.47 0.00 0.00 0.00

9 6.08 0.00 0.00 0.00
10 5.66 0.00 0.00 0.00
11 5.20 0.00 0.00 0.00
12 4.70 49.15 49.15 162.07
13 4.18 0.00 49.15 187.74
14 3.63 49.15 98.29 429.34
15 3.06 0.00 98.29 485.41
16 247 49.15 147.44 815.01
17 1.87 0.00 147.44 904.15
18 1.25 49.15 196.58 1326.64
19 0.63 0.00 196.58 1449.27

Logo, deve-se somar o valor das cargas nos flaps, com as cargas de manobras

simétricas, com um fator de carga igual a 2.



Tabela 19.7 - Calculo do cortante e fletor resultante
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Cortante Fletor Carga | Cortante | Fletor | Cortante | Fletor
Estacdo | Posicio Flap Flap Flap Limite Limite
(kgf) (kgf.m)
(kg (kg (kgfm) | (kgf) (kgf.m)
1 7.98 -11,94 -0,29 0.00 0.00 0.00 -11,94 -0,29
2 7.90 -16,72 -0,76 0.00 0.00 0.00 -16,72 -0,76
3 7.78 -8,97 0,95 0.00 0.00 0.00 -8,97 0,95
4 7.61 16,20 10,80 0.00 0.00 0.00 16,20 10,80
5 7.39 62,78 39,17 0.00 0.00 0.00 62,78 39,17
6 7.13 133,76 101,06 67.75 67.75 59.07 133,76 101,06
7 6.82 231,34 216,09 0.00 67.75 79.87 231,34 216,09
8 6.47 356,82 407,80 0.00 67.75 103.51 356,82 407,80
9 6.08 510,86 703,06 0.00 67.75 129.86 510,86 703,06
10 5.66 693,57 1131,20 67.75 135.50 317.50 693,57 1131,20
11 5.20 904,66 1723,17 0.00 135.50 380.00 904,66 1723,17
12 4.70 1143,36 2510,34 0.00 135.50 | 446.84 | 1192,51 | 267241
13 4.18 1408,52 3523,25 0.00 135.50 517.61 | 1457,67 | 3710,98
14 3.63 1698,52 4789,97 0.00 135.50 591.87 | 1796,81 | 5219,32
15 3.06 2011,22 6334,29 0.00 135.50 669.17 | 2109,52 | 6819,70
16 2.47 2343,76 8172,50 0.00 135.50 749.03 | 2491,20 | 8987,51
17 1.87 2693,05 10314,48 0.00 135.50 830.95 | 2840,48 | 11218,63
18 1.25 3054,65 12754,74 0.00 135.50 91443 | 3251,23 | 14081,38
19 0.63 3423,15 15471,47 0.00 135.50 998.95 | 3619,73 | 16920,74

As figuras abaixo mostram os graficos para o cortante ¢ para o fletor nas quatro

situacoes calculadas.
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Figura 19.4 — Grafico para o Fletor
19.8 Cargas de torc¢ao

O valor dos momentos de tor¢ao sobre a asa sera determinado. Este esfor¢o ocorre
devido a duas fontes distintas: uma devido ao proprio coeficiente de momento do perfil,
e outra devido a for¢a de sustentacdo gerada na asa, que se encontra fora do centro de

torcdo da mesma. No entanto sera adotada a hipdtese de que somente as forcas devido
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ao coeficiente de momento do perfil estdo atuantes, desprezando o momento causado

pela forga de sustentagdo gerada na asa.

Para se determinar os esfor¢os de tor¢ao sobre a asa, serd utilizado o regulamento FAR
PART 23.349 na qual se deve considerar a distribuicdo de momentos sobre a asa em

trés condigdes:

e Acronave voando a Vfe 45° de deflexd@o dos flaps

e Aeronave voando a Va e 30° de deflexdo dos ailerons

e Aeronave voando a Vd, e 10° de deflexdo dos ailerons

Tabela 19.8 - Calculo da tor¢ao da asa

Estacdo | CM Area Posicao Corda AMomento Tor¢cio | Momento de Tor¢ao
1 -0,09 | 0,5405 7,975 1,27 -923,29 -923,29
2 -0,09 | 0,5524 7,902 1,27 -947,71 -1871,00
3 -0,09 | 0,5656 7,779 1,28 -977,30 -2848,30
4 -0,09 | 0,5787 7,608 1,29 -1009,84 -3858,14
5 -0,09 | 0,5919 7,391 1,31 -1045,78 -4903,91
6 -0,09 | 0,6051 7,128 1,33 -1085,06 -5988,97
7 -0,09 | 0,6183 6,821 1,35 -1127,76 -7116,73
8 -0,09 | 0,6315 6,472 1,38 -1173,94 -8290,66
9 -0,09 | 0,6446 6,083 1,41 -1223,43 -9514,09
10 -0,09 | 0,6578 5,657 1,44 -1276,61 -10790,70
11 -0,09 0,671 5,196 1,47 -1333,27 -12123,97
12 -0,09 | 0,6842 4,702 1,51 -1393,35 -13517,32
13 -0,09 | 0,6974 4,180 1,55 -1456,76 -14974,08
14 -0,09 | 0,7106 3,632 1,59 -1523,39 -16497,46
15 -0,09 | 0,7237 3,061 1,63 -1592,87 -18090,34
16 -0,09 | 0,7435 2,472 1,68 -1680,40 -19770,74
17 -0,09 | 0,7501 1,868 1,72 -1740,79 -21511,53
18 -0,09 | 0,7633 1,251 1,77 -1818,59 -23330,12
19 -0,09 | 0,7765 0,628 1,81 -1898,62 -25228,74
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19.9 Cargas nas empenagens

19.9.1 Cargas na empenagem horizontal

As cargas nas empenagens devem ser calculadas para duas condi¢des distintas:

e Durante o inicio da manobra combinando o valor de carga de equilibrio com o
valor de carga de manobra;
e Durante a manobra, subtraindo do valor de equilibrio com fator de carga limite o

valor da carga de manobra.

19.9.2 Cargas de equilibrio para v6o com fator de carga um

A forca imposta na empenagem para manter o equilibrio em um voéo reto e nivelado

pode ser expressa pela equagao:

1

P:E.p.[/2 -S,y 'CLEH
Na qual:
_ CMO +CL '(h_ho)
Ly — _
V
2.
C, = W2
p-SV
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Devem ser consideradas quatro condigdes de carregamento da aeronave para se

determinar as cargas limites nas empenagens. As condi¢des sao:

1. h=0,152

> w

h=0,208
h=0,264
h=0,321

W =2998,2kgf
W =3531,5kgf
W = 2705,6kgf
W = 3141 4kgf

A tabela abaixo mostra os resultados dos valores de for¢a na empenagem sob fator de

carga igual a um.

Tabela 19.9 - Cargas na empenagem sob fator de carga um

Carga de equilibrio para fator de carga igual a 1

Vel
35 45 55 65 75 85 95 105 115 125
[m/s]
hl
0.15 P [kef] 2748 -504,2( -790,9| -1135]| -1536,4| -1995,1| -2511,2| -3084,7 | -3715,5 | -4403,6
h2
0208 P [kgf] -169,5| -3989| -685,6|-1029,7| -1431,1 | -1889,9 | -2406,0 | -2979,5 | -3610,3 | -4298,4
h3
0264 P [kgf] -141,8 | -371,2| -657,9| -1002,0 | -1403,4 | -1862,2 | -2378,3 | -2951,7 | -3582,5 | -4270,7
h4
0321 P [kef] 25,1 -254,5| -541,2| -885,3| -1286,7 | -1745,5| -2261,6 | -2835,0 | -3465,8 | -4154,0

19.9.3 Cargas de equilibrio para voo com fator de carga limite

Deve-se também determinar a forca na empenagem para manter equilibrio, para voos

com fator de carga limite. Para tal deve-se utilizar a equagdo abaixo:
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Onde:

2-n-W
Co=—"p7
p-SV
As condigdes de carregamento da aeronave serdo idénticas ao item anterior, sendo que €
necessario considerar, para cada velocidade de v6o, o fator de carga maximo

correspondente, conforme previsto no diagrama Vn de manobras e rajadas da aeronave.

Pode-se entdo determinar para cada velocidade de voo qual deve ser a forga exercida

pelo profundor para se manter equilibrio. A tabela abaixo:

Tabela 19.10 - Cargas na empenagem com fator de carga limite

Cargas de equilibrio para véo com fator de carga limite

Vel [m/s] | 35,0 | 450 | 550 | 65,0 | 75,0 85,0 95,0 105,0 | 115,0 | 125,0

Fator carga| 1,0 1,9 2.4 34 34 34 3,4 3,6 3,8 4,1
hl 0,152| P [kgf] |[-274,8|-435,4|-680,9|-950,8 |-1352,3|-1811,0 |-2327,1 |-2889,1 |-3500,8 | -4170,6
h2 0,208 | P [kgf] |-169,6|-235,5|-424,1{-592,0| -993,4 |-1452,2|-1968,3 |-2514,5|-3099,9 | -3744,4
h3 0,264 | P [kef] |-141,9|-182,8|-356,5|-497,4| -898,8 |-1357,6|-1873,7 | -2415,8 |-2994,2 | -3632,1
h4 0,321 | P [kef] -25,2 | 38,9 | -71,7 | -99,5 | -500,9 | -959,7 |-1475,8 | -2000,3 | -2549,6 | -3159,5

19.9.4 Acréscimo de cargas devido a manobras

Para se determinar o acréscimo de cargas devido as manobras, foi utilizado o requisito

FAR-PART 23.423(d), onde o acréscimo pode ser dado pela equagdo:

iaP=£m-W.;h]'_?_ Ser 4 |

Pode-se entdo, determinar o acréscimo de carga devido a manobra. Para tal, devem-se

considerar os limites positivos e negativos do diagrama Vn.




Tabela 19.11 - Acréscimo de carga na empenagem
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Vel
(ms] 45 55 65 75 85 95 105 115 125
hl 0,152 AP+ -397,0 | -635,2 | -1063,0 | -1063,0 | -1063,0 | -1063,0 | -1129,2 | -1239,4 | -1345,3
Wl(kgf) | 29982 | AP- 8822 | 1111,5 | 1111,5 | 1111,5 | 1111,5 | 11115 | 1129,2 | 12394 | 13232
h2 0,208 AP+ -414,5 | -663,2 | -1110,0 | -1110,0 | -1110,0 | -1110,0 | -1179,0 | -1294,2 | -1404,7
W2(kgf) | 3531,52 AP- 921,1 1160,6 | 1160,6 | 1160,6 | 1160,6 | 1160,6 | 1179,0 | 1294,2 | 1381,7
h3 0,264 AP+ -276,9 | -443,0 | -741,5 | -741,5 | -741,5 | -741,5 | -787,6 | -864,6 | -938,4
W3(kgf) | 2705,64 AP- 615,3 775,3 775,3 775,3 775,3 775,3 787,6 864,6 923,0
h4 0321 | AP+ | 2734 | -4375 | -7322 | -7322 | -7322 | -7322 | -777,8 | -853,8 | -926,7
W4(kgf) | 3141,43 AP- 607,7 765,7 765,7 765,7 765,7 765,7 777,8 853,8 911,5
19.9.5 Carga total na empenagem
A partir dos dados acima ¢ possivel determinar a carga total na empenagem para cada
condicdo de vbo. Para isto serd utilizado o regulamento FAR-PART 23.423. Serdo
consideradas duas condig¢des distintas:
1. Somatorio entre o valor de carga de equilibrio paran =1 e o valor do acréscimo
de carga devido a manobra;
2. Diferenca entre o valor de carga para equilibrio com fator de carga limite e o
valor de acréscimo devido a manobra.
A tabela mostra os resultados para a primeira condi¢ao.
Tabela 19.12 - Carga total na empenagem
Vel [m/s] 45 55 65 75 85 95 105 115 125
hl 0,152 AP+ -901,2 | -1426,1 | -2198,0 | -2599,4 | -3058,2 | -3574,3 | -4213,9 | -4955,0 | -5749,0
Wi(kgf) | 2998,2 AP- 607,3| 607,3| 320,6 -23,5| -424,9| -883,7|-1382,1|-1845,3|-2392,3
h2 0,208 AP+ -584,1(-1062,2 | -1795,7 | -2139,7 | -2541,1 | -2999,9 | -3585,1 | -4273,7 | -5015,0
W2(kgf) | 3531,52 AP- 751,5| 761,6| 474,9| 130,8| -270,6| -729,3|-1227,0|-1685,3|-2228,6
h3 0,264 AP+ -418,8 | -814,3(-1399,5(-1743,5 | -2144,9 | -2603,7 | -3166,0 | -3816,3 | -4521,0
W3(kgf) | 2705,64 AP- 473,5| 404,1 117,4| -226,7| -628,1|-1086,9|-1590,7|-2087,2|-2659,6
h4 0,321 AP+ -298,6 | -692,1(-1273,5(-1617,6 | -2019,0 | -2477,8 | -3039,4 | -3688,8 | -4392,6
Wi4(kgf) | 3141,43 AP- 582,5| S11,1| 2244 -119,7| -521,1| -979,9|-1483,8|-1981,3|-2554,4




285

A tabela seguinte se refere aos resultados na condi¢do de numero 2 apresentada acima:

Tabela 19.13 - Carga total na empenagem

Vel [m/s] 45 55 65 75 85 95 105 115 125

hl 0,152 AP+ 122,1 | 199,7 | 382,1 | 112,2 | -289,3 | -748,0 |-1198,0 |-1649,7 | -2155,5
Wil(kgf) | 2998,2 AP- -1157,0 | -1546,9 | -1792,4 | -2062,4 | -2463,8 | -2922,5 | -3456,3 | -4128,6 | -4824,1
h2 0,208 AP+ 2449 | 427,7 | 6858 | 518,0 | 116,5 | -342,2 | -789,2 |-1220,3 |-1695,2
W2(kgf) | 3531,52 AP- -1090,7 | -1396,1 | -1584,7 | -1752,6 | -2154,0 | -2612,8 | -3147,3 | -3808,7 | -4481,6
h3 0,264 AP+ 135,0 | 260,3 | 385,0 | 244,1 | -157,4 | -616,1 |-1086,1 | -1551,2|-2055,8
W3(kgf) | 2705,64 AP- -757,2 | -958,1 |-1131,8 |-1272,8 | -1674,2 | -2132,9 | -2661,4 | -3280,3 | -3917,2
h4 0,321 AP+ 2483 | 476,5 | 660,5 | 632,8 | 231,3 | -227,4 | -698,0 |-1146,5|-1622,9
W4(kgf) | 3141,43 AP- -632,8 | -726,7 | -837,4 | -865,1 |-1266,6|-1725,3|-2253,6|-2854,1 | -3461,1

Analisando as duas tabelas, € possivel concluir que:

Carga maxima positiva: 761,6kgf a 55m/s com W = 3531,52kgf, executando

uma manobra que parte do voo com fator de carga limite até um vdo com fator

de carga igual a um;

Carga méxima negativa: -5749,0kgf a 125m/s com W = 2998,2 kgf, executando

uma manobra que parte do voo com fator de carga igual a um até um véo com

fator de carga limite.

19.9.6 Carga devido a rajada na empenagem

As cargas de rajada na empenagem foram determinadas conforme o regulamento JAR-

VLA 425. Para tal, deve-se considerar a aeronave em voo reto nivelado, com flapes

retraidos, e velocidade de rajada conforme especificado no diagrama Vn.

Pelo regulamento, o acréscimo devido a rajada ¢ dado pela equacao:

U

kU Voa Sy,

Onde:

16,3

1_85

da




Uge € a velocidade de rajada e vale 50ft/s.

Tabela 19.14 - Acréscimo devido a rajada na empenagem

286

Vel [m/s] 45 55 65 75 85 95 105 115 125
Wi1(kgf) | 2998,2 APu 543,5| 664,3| 785,1| 905,9|1026,7 | 1147,5 | 1268,3 | 1389,0 | 1509,8
W2(kgf) | 3531,52| APu 550,6 | 672,9 | 795,3| 917,61040,0 | 1162,3 | 1284,7 | 1407,0 | 1529,4
W3(kgf) | 2705,64 | APu 538,6 | 658,3| 778,0| 897,7|1017,4|1137,1|1256,8|1376,4 | 1496,1
Wd(kgf) | 3141,43| APu 545,6 | 666,9 | 788,2| 909,4|1030,7 | 1151,9|1273,2|1394,4 | 1515,7

Para se determinar as cargas devido a rajada, devem-se considerar duas formas distintas.

A tabela mostra os resultados para rajadas positivas.

Tabela 19.15 - Carga devido a rajada na empenagem

Cargas simétricas para fator de carga 1 mais acréscimo devido a rajada positiva;

Cargas simétricas para fator de carga 1 mais acréscimo devido a rajada negativa.

Vel [m/s] 45 55 65 75 85 95 105 115 125
Wi(kgf) | 2998,2 Praj 268,7|160,1| -5,8]-229,1|-509,7|-847,7|-1243,0 | -1695,7 | -2205,7
W2(kgf) | 3531,52| Praj 381,0 | 274,0| 109,6 | -112,1|-391,2 | -727,6 | -1121,4 | -1572,5 | -2080,9
W3(kgf) | 2705,64 | Praj 396,8 | 287,1| 120,0 | -104.,4 | -386,1 | -725,2 | -1121,6 | -1575,3 | -2086,4
Wd(kgf) | 3141,43 | Praj 520,5|412,4|246,9| 24,1|-256,1|-593,6| -988,5|-1440,7|-1950,2
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A tabela mostra os resultados para rajadas negativas.

Tabela 19.16 - Carga devido a rajada na empenagem

Vel [m/s] 45 55 65 75 85 95 105 115 125

Wi(kegf) | 2998,2 Praj |-818,4|-1168,5|-1576,0|-2040,9|-2563,1 |-3142,7 |-3779,5|-4473,8 | -5225,4

W2(kgf) | 3531,52| Praj |-720,2|-1071,9|-1481,0|-1947,4|-2471,2 | -3052,3 | -3690,7 | -4386,5 | -5139,7

W3(kgf) | 2705,64 | Praj |-680,5|-1029,5-1436,0|-1899,7|-2420,8 | -2999,3 | -3635,1 | -4328,2 | -5078,7

Wd(kegf) |3141,43 | Praj |-570,8| -921,4 |-1329,4|-1794,7|-2317,4 | -2897,4 | -3534,8 | -4229,5 | -4981,6

Analisando as tabelas, conclua-se:

1. Carga maxima positiva: 520,5kgf a 45m/s com W = 3141,43
2. Carga maxima negativa: -5225,4kgf a 125m/s com W = 2998 2kgf

X.2.7- Limites de carga na empenagem

Os limites de carga na empenagem sao:

e (Carga maxima positiva: 761,6kgf a 55m/s com W = 3531,52kgf
e (Carga maxima negativa: -5749,0kgf a 125m/s com W = 29982 kgf

19.9.7 Cargas assimétricas

As cargas assimétricas na empenagem foram determinadas conforme o regulamento
FAR-PART 23.427(b). O regulamento prevé duas condi¢cdes de carregamento

assimétrico:

1. 100% da carga maxima devido ao vdo simétrico em um lado da empenagem;
2. 100-10.(n-1)% da carga méaxima devido ao vdo simétrico aplicado no outro lado

da empenagem
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Tanto as cargas positivas quanto as negativas devem ser consideradas. Logo para as

cargas positivas, tem-se que:

P=761,6/2 =380,8kgf

P’ = (100-10.(4,05-1)%.P) = 529,3kgf

Para as cargas negativas:

P =-5749,0/2 = -2874,5kgf

P’ = (100-10.(4,05-1)%.P) = -3995,5

19.9.8 Distribuicio de cargas na empenagem

Para o célculo das cargas nas longarinas da empenagem, serd considerada apenas aquela

de maior mddulo, uma vez que as longarinas sdo simétricas.
19.9.8.1 Cargas de manobra
A distribuicdo das cargas de manobras sera feita conforme o regulamento FAR-PART

23, apéndice A., tabela 2. A figura abaixo fornece a distribuicdo de sustentacao na corda

da raiz da empenagem, para cargas de manobra.

< I =~
~ 240 =—=— 410 —J

- 750 e 450 -
— 1200 -

Figura 19.5 — Esquema da empenagem
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Desta forma ¢é possivel calcular as parcelas que cada longarina resiste.
%-750+%~450=P:5749,0

w = 9,58kgt/mm

_363,6-w
750

b

=4,64kgf | mm

Logo:

S1=w’.(363,6/2) = 843,6kgf

$2= (w+ w)-{%} + w-%=4902,8kgf

19.9.8.2 Cargas de rajada

A distribuicao de cargas de rajadas foi determinada através da tabela 2 do regulamento
FAR-PART 23 apéndice A. A figura abaixo fornece esta distribuicdo na corda da raiz

da empenagem.

i e

=1
y
<] T
e 240 == 410 ——‘

750 450
— 1200 -

Figura 19.6 — Esquema da empenagem

Desta forma ¢ possivel calcular as parcelas que cada longarina resiste.
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(4-w+w).c

W3¢ p_sisa
2 4 2 4

w = 4,35kgt/mm

b

_ 715w
3¢
4

Logo:

=3,74kgf /| mm

_ (4-w+w).£+(w+w')
2 4

S1 69,1 =3542,0kgf

S2 = % -775 = 1449,25kgf

19.9.9 Esforcos na longarina

De acordo com os itens X.7.8.1 e X.7.8.2 observa-se que a longarina dianteira deve ser
dimensionada conforme as cargas de rajadas e a longarina traseira conforme as cargas

de manobras.
19.9.9.1 Longarina dianteira

A distribui¢do de esforcos na longarina dianteira foi determinada pelo software VLM
desenvolvido no CEA, levando como base o valor de carga devido a carga de rajada (P
= 5225,4kgf) corrigida. Assim, pelo fato da empenagem ser do tipo V, € necessario
corrigir a carga fazendo a divisdo deste valor pelo cosseno do angulo da mesma. A
carga P passa a valer 6033,9kgf. A tabela abaixo fornece os valores de cortante e

momento fletor maximo na longarina dianteira.



Tabela 19.17 - For¢a na empenagem

Estacdo | Forca (kgf) [Estaciao| Forca(kgf)
1 0.075566 35 90.785
2 0.3906 36 93.723
3 0.94362 37 96.574
4 1.7329 38 99.332
5 2.7549 39 102
6 4.0049 40 104.57
7 5.4767 41 107.06
8 7.1633 42 109.46
9 9.0562 43 111.78
10 11.146 44 114.05
11 13.423 45 116.29
12 15.874 46 118.56
13 18.489 47 121
14 21.254 48 123.97
15 24.156 49 128.85
16 27.181 50 148.34

17 30.316
18 33.545
19 36.856
20 40.234
21 43.666
22 47.137
23 50.636
24 54.149
25 57.665
26 61.172
27 64.659
28 68.117
29 71.536
30 74.907
31 78.222
32 81.473
33 84.655
34 87.76
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Figura 19.7 — Figuras do software VLM



Tabela 19.18 - Cortante e fletor na empenagem

Posicao Ho Peso (kgf) | Resultante (kgf) Cortante Fletor
(kgf) (kgf) (kgf.m)
2,56 0,01 -0,98 -0,98 -0,98 0,00
2,5088 0,39 -0,98 -0,59 -1,57 -0,03
2,4576 0,94 -0,98 -0,04 -1,61 0,00
2,4064 1,73 -0,98 0,75 -0,86 0,12
2,3552 2,75 -0,98 1,77 0,91 0,36
2,304 4,00 -0,98 3,02 3,93 0,77
2,2528 5,48 -0,98 4,49 8,42 1,38
2,2016 7,16 -0,98 6,18 14,60 2,21
2,1504 9,06 -0,98 8,07 22,67 3,31
2,0992 11,15 -0,98 10,16 32,84 4,68
2,048 13,42 -0,98 12,44 4528 6,37
1,9968 15,87 -0,98 14,89 60,17 8,39
1,9456 18,49 -0,98 17,51 77,67 10,76
1,8944 21,25 -0,98 20,27 97,94 13,49
1,8432 24,16 -0,98 23,17 121,11 16,61
1,792 27,18 -0,98 26,20 147,31 20,12
1,7408 30,32 -0,98 29,33 176,64 24,03
1,6896 33,55 -0,98 32,56 209,20 28,34
1,6384 36,86 -0,98 35,87 245,07 33,06
1,5872 40,23 -0,98 39,25 284,32 38,18
1,536 43,67 -0,98 42,68 327,01 43,71
1,4848 47,14 -0,98 46,15 373,16 49,62
1,4336 50,64 -0,98 49,65 422,81 55,93
1,3824 54,15 -0,98 53,17 475,98 62,61
1,3312 57,67 -0,98 56,68 532,66 69,65
1,28 61,17 -0,98 60,19 592,85 77,04
1,2288 64,66 -0,98 63,68 656,52 84,76
1,1776 68,12 -0,98 67,13 723,65 92,80
1,1264 71,54 -0,98 70,55 794,21 101,14
1,0752 74,91 -0,98 73,92 868,13 109,76
1,024 78,22 -0,98 77,24 945,37 118,64
0,9728 81,47 -0,98 80,49 1025,86 127,75
0,9216 84,66 -0,98 83,67 1109,53 137,09
0,8704 87,76 -0,98 86,78 1196,30 146,62
0,8192 90,79 -0,98 89,80 1286,10 156,33
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0,768 93,72 -0,98 92,74 1378,84 166,19
0,7168 | 96,57 -0,98 95,59 1474.,43 176,19
0,6656 | 99,33 -0,98 98,35 1572,78 186,31
0,6144 | 102,00 -0,98 101,02 1673,80 196,54
0,5632 | 104,57 -0,98 103,59 1777,38 206,34
0,512 | 107,06 -0,98 106,08 1883,46 217,24
0,4608 | 109,46 -0,98 108,48 1991,93 227,71
0,4096 | 111,78 -0,98 110,80 2102,73 238,26
0,3584 | 114,05 -0,98 113,07 2215,80 248,93
0,3072 | 116,29 -0,98 115,31 2331,10 259,76
0,256 | 118,56 -0,98 117,58 244868 270,90
0,2048 | 121,00 -0,98 120,02 2568,69 282,66
0,1536 | 12397 -0,98 122,99 2691,68 295,95
0,1024 | 128,85 -0,98 127,87 2819,55 314,24
0,0512 | 14834 -0,98 147,36 2966,90 369,69

19.9.10 Cargas de apoio na empenagem
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Necessita-se determinar quais s3o as cargas nos apoios da empenagem, para entiao

determinar as cargas na fuselagem e fixacdes. Para tal, deve-se fazer o balango de forgas

e momentos nos pontos de apoio da empenagem para cada caso de carregamento.

19.9.10.1 Condicao de carregamento positivo simétrico

Tem-se que a carga simétrica positiva maxima atuante sobre a empenagem ¢ de

761,6kgf. De maneira similar ao item 3.7.8.1, deve-se determinar as forcas em cada

longarina. A figura abaixo fornece a distribuicao de forgas ao longo da corda.



Rf Rt

450 — =

A

— 1200 -

Figura 19.8 — Esquema da empenagem

S|+ S, = 761,6kgf

A solugao do sistema é:

w = 1,27kgt/m

S1 = 476,0kgf

S2 = 285,6kgf

Por equilibrio de forcas:

R;+ R, = -761,6kgf

Por equilibrio de momentos:

0 =R.240 + 650.R;+ S,.300 + S,.1000

L—— =

295
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Assim:
R¢=-162,6kgf
R =-599,0kgf

19.9.10.2 Condicao de carregamento negativo simétrico

Para a condigdo de carregamento simétrico negativo maximo (P = -5749,0kgf), tem-se

de forma similar ao item anterior:

S1+ S2=-5749,0

w = -9,58kgf/m

S1 =-3593,1kgf

S2 =-2155,8kgf

Rf = 1226,95kgf

Rt = 4522,0kgf

19.9.10.3 Cargas de torcao

Devem ser analisadas também, de forma semelhante a asa, as tensdes provocadas pelos

esforcos de torcdo sobre a empenagem. Os esforcos de torcdo na empenagem sao

decorrentes exclusivamente da deflexdo do profundor, devido ao fato do perfil utilizado

na empenagem ser um perfil simétrico, ou seja, Cm nulo.
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Primeiramente deve-se determinar o incremento de Cm devido a deflexdo da superficie
de comando. De acordo com o paragrafo 23.349 do regulamento FAR-PART 23, o
incremento de Cm devido a atuagdo de uma superficie de comando pode ser dado

simplesmente pela relagado:

AC,=-0,015

Onde o ¢ a deflexdo da superficie de comando em graus, para a condi¢do limite de
operagdo. A velocidade limite ¢ VD = 156,4m/s e a deflexdo maxima nesta velocidade é

de -5°.

Tabela 19.19 - Tor¢io na empenagem

Estacdo | Posicao Area ACm Corda AMomento Momento
Torgao de Torgao
1 0,13 0,1744 | -0,05 1,30 -169,84 -169,84
2 0,27 0,1730 | -0,05 1,29 -166,95 -336,79
3 0,40 0,1716 | -0,05 1,28 -164,12 -500,91
4 0,54 0,1702 | -0,05 1,27 -161,33 -662,24
5 0,67 0,1689 | -0,05 1,25 -158,59 -820,82
6 0,81 0,1675 | -0,05 1,24 -155,89 -976,72
7 0,94 0,1662 | -0,05 1,23 -153,24 -1129,96
8 1,08 0,1648 | -0,05 1,22 -150,64 -1280,60
9 1,21 0,1635 | -0,05 1,21 -148,08 -1428,68
10 1,35 0,1622 | -0,05 1,20 -145,56 -1574,24
11 1,48 0,1609 | -0,05 1,19 -143,09 -1717,33
12 1,62 0,1596 | -0,05 1,18 -140,66 -1857,99
13 1,75 0,1583 | -0,05 1,17 -138,27 -1996,25
14 1,89 0,1571 | -0,05 1,16 -135,92 -2132,17
15 2,02 0,1558 | -0,05 1,14 -133,61 -2265,78
16 2,16 0,1545 | -0,05 1,13 -131,34 -2397,12
17 2,29 0,1533 | -0,05 1,12 -129,11 -2526,22
18 2,43 0,1521 | -0,05 1,11 -126,91 -2653,14
19 2,56 0,1508 | -0,05 1,10 -124,76 -2777,89
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19.10 Cargas no trem de aterragem

As consideragdes apresentadas a seguir foram obtidas do regulamento FAR-PART 23 a

respeito da determinagdo das cargas no trem de pouso da aeronave em projeto e servirdo

de base para o calculo das cargas atuantes no trem de pouso.

O peso da aeronave para o calculo das cargas no trem de pouso deve ser o

maximo de decolagem previsto no projeto (FAR-PART 23.473(a)). .

A velocidade vertical durante o pouso pode ser determinada pela seguinte
equagao, devendo ficar nos limites 2,13 e 3,05 m/s (FAR-PART 23.473 (d) e
JAR-VLA 473(b)).

0,25
—-r
S

A sustentacdo da aecronave nao deve exceder dois ter¢os do seu valor maximo, e
as reacgoes no solo devem levar em consideragdo o alivio devido a sustentagao

(FAR-PART 23.473 (¢)).

A altura da queda da aeronave pode ser determinada pela seguinte equagao,
devendo estar entre 0,235 e 0,475m (FAR-PART 23.473 (d) / FAR-PART
23.725).

h:0,0132-\/E
S

O fator de carga de inércia utilizado nao pode ser menor que 2,67 ¢ o fator de

carga das reacgdes no solo ndo pode ser menor que 2,0 (FAR-PART 23.473 (e)).



19.10.1 Fatores de carga para pouso
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Sera adotado como fator de carga das reagdes no solo ng = 2,0. Desta forma, o fator de

carga de inércia que ainda atua no centro e gravidade da aeronave sera:

n=2,67

Ly

.
3

0,25 7.0

Figura 19.9 — Dimensoes do aviiao

19.10.2 Cargas no solo

19.10.2.1 Aterragem nivelada (trés pontos) FAR-PART 23.479

d ™
./_.“ i Yy - 3
S— _ e iy e
) D\Y ——-—-—i:_-_’____
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Fm

Figura 19.10 — Cargas no trem de pouso do aviiio

Fun
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Usar-se-a coeficiente de atrito igual a 0,25.

Vn = ng-W-2=386,9kgf
d
b
Hi = koI - = 96,Tkaf
Vm=0,5-n, -W-= =5416,5kgf
d
Hm = o,s-n-W% = 1354, 1kef

A inclinagdo das forgas:

0= arctg(u) =0,24rad
n

g

19.10.2.2 Aterragem nas rodas principais FAR-PART 23.479

I
)

Er s ?////////////////////////////////////////////@////
T %'

Figura 19.11 — Cargas no trem de pouso principal

Vn=Hn=0
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Vm= 0,5-n,-W =5610kgf

Hm= 0,5-n-W = 1402,5kgf

19.10.2.3 Aterragem com cauda baixa FAR-PART 23.481

— iy
FETTITTTTITTTTTTTTTEFTTTTTTTEEETTFTTTTTTTTITTFTTEITTTTTITTTTTE.
%m

Figura 19.12 — Aterragem com cauda baixa

Vn=Hn=Hm=0

Vm= 0,5-n,-W =5610kgf

19.10.2.4 Aterragem numa roda principal FAR-PART 23.483

I e =
J’fi \\‘.\_'\ S __'_'}'JJ{
/} s
o Paral o
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o "(—J}L\:'\k P //.’/ ?" / i
‘Q\\‘: rd ! ]
. 4
T ff’:dff__;:“;l g
T e
. T
! Y —
M e mm——
i = _;)%\:} u E

TITTFITIFIT T TTITTTI 77777777 7T 77T 7777777
T W

Figura 19.13 — Aterragem numa roda principal
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Vm= n, -W =11220kgf

Hm= k-n-W=2805kgf

19.10.2.5 Forgas laterais FAR-PART 23.485
Sm’= %-W = 1870kgf

Sm’’= %-Wz 1234,2kgf

Vm = 2487, 1kgf
19.10.2.6 Forcas na frenagem

As forgas que atuam na aeronave no momento da aplicacdo dos freios sdo dadas por:

va=133.w-2v2.m 1
d d

Vm= L33 %h0.q 1
2 d d

Hm= 08V,
Resolvendo para Vm, ter-se-a:
Vm = 171,5kgf

Vn = 171,5kgf
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19.10.2.7 Condig¢oes suplementares da roda do nariz — FAR-PART 23.499

Vs = Wg = 128,9kgf

A) forca para tras

Vn= 2,25V, =290,17kgf
Dn= 0,80 -V, =103,17kgf

B) forga para frente

Vn= 225V, =290,17kgf
Dn= 0,40-V, =51,58kgf
C) forga lateral

Vn= 2,25V, =290,17kgf
Dn= 0,70-V =90,27kgf

19.10.3 Cargas no berco do motor

As cargas no motor deverdo ser determinadas em conformidade com os requisitos

apresentados nos paragrafos FAR-PART 23.361e FAR-PART 23.363, se resumindo

cm:

o Cargas verticais combinadas ao torque do motor

e Cargas de inércia lateral
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19.10.3.1 Cargas Verticais de Inércia combinadas ao Torque do Motor

De acordo com o pardgrafo FAR-PART 23.361, o ber¢o do motor deve resistir a duas

condicdes de carregamento:

1) Torque maximo do motor correspondente ao regime de decolagem mais 75% das
cargas verticais de inércia para o ponto de manobra do diagrama V x n (FAR-PART

23.361).

2) Torque médio limite do motor correspondente ao regime de poténcia maxima
continua mais as cargas verticais de inércia para o ponto de manobra do diagrama V x n
(FAR-PART 23.61). Neste caso a poténcia deve ser multiplicada por um fator que
depende do numero de ciclos e de cilindros do motor. (FAR-PART 23.361).

19.10.3.2 Torque do Motor no regime de decolagem

Para o regime de decolagem o motor funciona no regime de torque maximo. Desta
forma o torque de decolagem do motor serd o torque maximo vezes a relagdo de

transmissdo do redutor igual a 1,63.

T = 183,64kgf.m

19.10.3.3 Carga Vertical de Inércia para o ponto de manobra do Diagrama

Vxn:

Para o ponto de manobra do diagrama V x n, tem-se que os fatores de carga limites sdo
+3,41 ¢ -1,52. A soma de todos os pesos estimados para os componentes que o ber¢o do
motor devera suportar corresponde ao valor obtido no calculo do peso do motor

instalado do capitulo de refinamento do peso da aeronave.

P(+) = 2231,0kgf

P(-) = -994 4kgf
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O momento em relagdo a parede de fogo da aeronave ¢ igual a:

M =0,5.2231,0 = 1115,5kgf.m

Agora considerando 75% das cargas verticais de inércia:

P(+) = 1673,27kef

P(-) = -745 8kgf

O momento em relacdo a parede de fogo da aeronave ¢ igual a:

M =0,5.1673,27 = 836,63kgf.m

19.10.3.4 Torque limite do motor

O paragrafo FAR-PART 23.361 (b) determina que para motores de quatro tempos e

quatro cilindros o fator multiplicativo ¢ 2. Desta forma:

T=367,28kgf.m

19.10.3.5  Cargas laterais no berco do motor

De acordo com o pardgrafo FAR-PART 23.363, o ber¢o do motor deve resistir a uma
carga de inércia lateral, com fator de carga de no minimo 1,33, independentemente de
outras condi¢des de operacdo. Para o presente caso, entdo, considerar-se-4 o fator

minimo como se segue:

Plateral = 1,33.654,2 = 870,0kgf
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O momento em relagdo a parede de fogo da aeronave ¢ igual a:

M = 0,5.870 = 435,0kgf.m

19.11  Cargas na fuselagem

Para o célculo estrutural da fuselagem considera-se que a mesma estd apoiada nos

pontos de fixacdo da asa na fuselagem. As cargas sdo divididas nas cavernas de fixa¢do

da asa em duas parcelas, uma anterior e outra posterior.

19.11.1 Cargas na por¢ao anterior da fuselagem

As cargas presentes na se¢ao anterior da fuselagem se resumem em:

1. Cargas verticais de inércia

2. Cargas transmitidas pelo trem de pouco auxiliar

19.11.2  Cargas verticais de inércia

As cargas de inércia na fuselagem foram determinadas considerando o peso de cada
componente fixado na posi¢do da fuselagem; sua posicdo relativa a origem e o fator de
carga maximo da aeronave. As principais massas contidas na parte anterior da

fuselagem sao:
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Tabela 19.20 - Cargas de inérci

Componente Peso Posicio Braco de Alavanca
(kgf) (kgf.m)
Piloto 79.3787| 2.835 225.0385146
Co-Piloto 79.3787| 2.835 225.0385146
Passageiro 1 79.3787| 4.6165 366.4516058
Passageiro 2 79.3787) 4.6165 366.4516058
Passageiro 3 79.3787| 5.8695 465.9130728
Passageiro 4 79.3787| 5.8695 465.9130728
Acabamento 166.198| 5.9623 990.9220269
Avonica 19.3782 0.9 17.44033942
Hidréulico 3.74 5.9623 22.299002

Controles 62.832 | 5.9623 374.6232336
Parte Elétrica 47.1736 0.9 42.45624583
Trem de Pouso (nariz) [6.50196 1.9 12.35371902

19.11.3 Cargas transmitidas pelo trem de pouso auxiliar

O trem de pouso auxiliar fica localizado a frente da posicdo de fixagdo da asa e

apresenta as cargas maximas:

Componente vertical: Vn = 368,8kgf

Componente horizontal: Hn = 96,7kgf

Componente lateral: VI =290,17kgf

Como o as cargas acima sao consideradas atuando no ponto de contato entre a roda e o

solo e o trem de pouso auxiliar apresenta um comprimento de 1,1m, na fixagdo do trem

de pouso na fuselagem aparecem esforgos de reacdo cortantes ja calculados e dois

momentos relevantes, M’y = 405,6kgf.m e M’x = 319,1kgt .m.
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19.11.4 Cargas na porc¢ao posterior da fuselagem

As cargas presentes na se¢ao anterior da fuselagem se resumem a:

1. Cargas verticais de inércia

Cargas transmitidas pelo trem de pouso principal

Cargas devido a empenagem

Eall A

Cargas transmitidas pelo torque do motor

19.11.5 Cargas verticais de inércia

As cargas verticais de inércia foram calculadas para os seguintes componentes da

aeronave.
Tabela 19.21 - Cargas de inércia
Componente Peso (kgf) | Posicao Brago de Alavanca
(kgf.m)

Passageiro 5 79.3787 7.0825 562.1993931
Passageiro 6 79.3787 7.0825 562.1993931
Bagagem P1 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P2 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P3 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P4 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P5 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem P6 18.1437 8.5795 155.6638295
Bagagem Piloto 13.6078 8.5795 116.7478722
Bagagem Co-Piloto 13.6078 8.5795 116.7478722
Ar Condicionado 94.5833 9 851.2499483
Empenagem 49.3275 12.25 604.2614598
Motor instalado 654.262 10.5 6869.747162
Trem de Pouso (principal) 71.1558 7.75 551.4577536
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19.11.5.1 Cargas transmitidas pelo torque do motor

As cargas devido ao torque do motor j& foram calculadas no item X.4.5, e devem ser

aplicadas conforme descrito neste item.

19.11.5.2 Cargas devido a empenagem

As cargas na empenagem ja foram calculadas.

19.11.5.3 Cargas transmitidas pelo trem de pouso principal

Componente vertical: Vm = 11220kgf

Componente horizontal: Hm = 2805kgf

Componente lateral: V1 = 2487,1kgf

Como o as cargas acima sdo consideradas atuando no ponto de contato entre a roda e o
solo e o trem de pouso auxiliar apresenta um comprimento de 0,8m, na fixagao do trem
de pouso na fuselagem aparecem esforcos de reacdo cortantes ja calculados e dois
momentos relevantes, M’y = 2244kgf.m e M’x = 1989,68kgf .m.

19.12 Cargas nos Comandos

19.12.1 Cargas no sistema de rolamento

O regulamento FAR-PART 23.349 prevé no paragrafo ((a)2) que para um avido de
categoria utilitaria, o carregamento para fins de calculo deve ser considerado como

100% em uma das asas € 75% na outra. Logo, deve-se estimar o carregamento para a

condi¢do mais critica, ou seja a de 100%.
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Pelo paragrafo 23.349 b, tem-se que para fins de projeto, a carga deve ser calculada para
2/3 do fator de carga, bem como para a deflexdo méaxima dos ailerons. Para esse calculo

utilizou-se o Apéndice A do FAR 23.
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Figura 19.14 - Apéndice A do FAR 23

Para o avido em projeto:

% =30,641bf | fi

O fator de carga maximo reduzido a dois tergos vale 2,7. Desta forma:
2,7-30,64 =82,72kg / m*

Pela figura acima, tem-se:
_ W )
w=0,466 - n, s =38,551bf / ft

Sendo S, a area do aileron, e:

Sa = 4,231t
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Portanto a carga no aileron sera de:

P,=4,23.38,55 =163,061bf = 73,96kgf

No paragrafo FAR-PART 23.395 (a), tem-se que a carga limite para o dimensionamento

deste sistema deve ser 125% da carga calculada, logo:

P, = 92,45kgf

Como a distribuicdo de pressao ¢ triangular, tem-se que a posi¢cdo da carga no aileron ¢

no baricentro (1/3), como pode ser visto a seguir:

———

]
- Qs

— S S

e T
" F——
e _

Figura 19.15 — Carga no aileron

Como o sistema de acionamento dos ailerons ainda ndo foi concluido, torna-se

impossivel o calculo das forgas no comando.

19.12.2 Cargas no sistema de arfagem

As cargas no profundor devem ser analisadas a principio levando-se em consideragdo os

casos de carregamento de manobra e rajada. A seguinte figura pode ser utilizada para o

calculo do carregamento:
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Figura 19.16 - Apéndice C do FAR 23

Considerando fator de carga limite n=4,05, ¢ a relacdo W/S= 30,641bf/ft*:

w=4.8-0,534- (nl %j =4,8-0,534-4,05-30,64 =318,071bf / ft*

Convertendo para o Sistema Internacional:

w = 1552,9kgf/m?

Como a empenagem possui uma area de 6,14m?:

P=w. Semp = 9534,8kgf

Desta forma o dimensionamento do profundor e de seus sistemas de comando, quanto
as cargas aerodinamicas, devera ser feito em relacdo as cargas de manobra na

empenagem horizontal.

A figura a seguir apresenta a distribui¢ao de carga na empenagem horizontal proposta

pelo requisito FAR.
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Figura 19.17 — Carga na empenagem horizontal

O valor da carga no profundor sera proporcional a area da distribui¢do de carga sobre o
mesmo logo, tem-se que:

"

c

P c'+c"

prof —

PEH'

Sendo a carga maxima na empenagem horizontal igual a 9534,8kgf; a relagdo entre a
corda do profundor e a corda da empenagem horizontal igual a 0,375 e a relagdo entre a

corda do estabilizador ¢ a da empenagem horizontal igual a 0,625, tem-se que:

0,375
P =95348.— 2"~ —357555k
pref 0,625+ 0,375 &

O paragrafo FAR-PART 23.395 (a) prevé que o dimensionamento dos sistemas de
comando de ser feito com uma carga igual a 125% da carga limite calculada para as

superficies de comando. Logo, a carga para dimensionamento deste sistema serd de:

P, =357555-1,25=4469,43kgf
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Como a distribuicao de carga na empenagem ¢ triangular a aplicagdo da carga deve ser
feita no baricentro (1/3). A figura a seguir mostra a posicdo da carga atuante no

profundor.

— | A—

a —
R..H__H _____\_—’_f————— -

Figura 19.18 — Carga no baricentro da empenagem

Como a corda média aerodindmica da empenagem horizontal ¢ de 1,20 m, tem-se que a
corda média aerodindmica do profundor ¢ de 0,45m. Conseqiientemente a localizagdo

da carga P encontra-se a 0,15m da articulacdo.

Como o sistema de acionamento do profundor ainda nao foi concluido, torna-se

impossivel o calculo das for¢as no comando.

19.12.3 Cargas no sistema de guinada

A seguinte figura do Apéndice A do FAR23 pode ser utilizada para o célculo do

carregamento na empenagem vertical:
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Figura 19.19 - Apéndice A do FAR23

Como a area da empenagem em V é uma so, ¢ desnecessario fazer calcular novamente

para este caso, ja que as cargas sao as mesmas.
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20 Relatorio Descritivo

20.1 Tipo:

Aeronave da classe commuter bimotora, certificado conforme FAR parte 23.

20.2 Versoes:

Duas versdes de fabrica. Uma versdao de seis lugares e outra executiva para quatro

lugares.

20.3 Asas:

Asa baixa, forma em planta trapezoidal, estrutura cantilever, aerofolio LS-417 na raiz, e
LS-421 na ponta, sem tor¢ao geométrica. Diedro de 2°, enflechamento de 5°, incidéncia
nula em toda asa. Longarina fabricada em material composto. Revestimento fabricado
em fibra de vidro. Flapes do tipo plain.

20.4 Fuselagem:

Fuselagem semi-monocoque fabricada em material composto.

20.5 Cauda:

Empenagem do tipo V, estrutura cantilever, forma em planta trapezoidal. Este formato

de cauda melhora o desempenho da aeronave, uma vez que o arrasto ¢ menor do que

empenagens convencionais.
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20.6 Trens de pouso:

Trem de pouso do tipo triciclo retratil. Trem principal na asa, amortecedores
hidraulicos, freio a disco. Esta configuragdo permite pouso em diversas pistas, mesmo

em situagdes mais adversas com amortecimento suave.

20.7 Grupo moto propulsor:

Dois motores Centurion 4.0 de 350HP com rotacdo de 2300rpm e ciclo diesel. Tanque
do tipo integral nas asas com capacidade de 910 litros. Através de um sistema de
redugdo foi eliminada a possibilidade de haver torque desalinhante causado pela perda
de um dos motores. Motor de alta tecnologia englobando o que ha de mais moderno na
indtstria de motores aeronauticos. Baixo nivel de ruido, o que ndo atrapalha a
comunicagdo dos passageiros e baixo consumo que permite um custo operacional

reduzido.

20.8 Acomodacgoes:

Seis assentos dispostos em duas fileiras separados por corredor. Compartimento de
bagagem traseiro para 10kg por passageiro. Lavabo e banheiro de alto padrdo. Na
versdao executiva, quatro poltronas de luxo dispostas de frente pra outra separadas por
corredor. Espaco amplo com conforto para o passageiro. Perfeito para executivos
exigentes que querem voar com seguranca € estilo. Acabamento requintado, fazendo da

viagem um momento mais relaxante e agradavel.

20.9 Equipamentos:

Sistema integrado G1000 da Garmin®. Instrumentos para VFR e IFR. Possi duas telas

que agrupam todas as fungdes de navegagdo e de vdo, proporcionando uma limpeza do

painel facilitando o trabalho dos pilotos.



20.10 Caracteristicas Técnicas:

Tabela 20.1 - Caracteristicas técnicas
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Caracteristica

Valor Caracteristica Valor
Comprimento 13m Alongamento 10.24
Envergadura 16m Velocidade méx. cruzeiro 450km/h
Largura da fuselagem 1.62m Distancia de decolagem 904.4m
Comprimento da fuselagem 13m Distancia de pouso 880.5m
Area alar 25m’ Razao de subida 1200ft/min
, ' 5 Razdo de subida ¢/ um '
Area do aileron 0.625 m 530ft/min
motor
Area do flap 0.859 m’ Teto de servigo 250001t
Area da superficie 5 '
0.924 m Relacao peso - poténcia 5.5kg/hp
moveldaempenagem
Alcance 3000km Altura da cabine 1.606m
Area da empenagem 6.16 m* Largura da cabine 1.452m
Corda na ponta 1.26m Alcance 3000km
Corda na raiz 1.8m Numero de motores 2
Diedro 2° Poténcia do motor 350 hp
Comprimento da cabine c/4
Incidéncia Ponta e raiz 0° ‘ 3.632m
assageiros
' Comprimento da cabine c/6
Peso vazio 2053.53kg ‘ 4.219m
assageiros
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Peso max. decolagem 3746.9kg

Carga paga max 585.13kg

Peso de combustivel 728.35kg
Carga alar 149.6kg/m*

Figura 20.1 - Vista isométrica da Aeronave — Aethron
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Figura 20.2 - Trés Vistas e vista isométrica da Aeronave — Aethron

Figura 20.3 - Empenagem em “V” e grupo moto-propulsor completo
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