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1. 0 AVIAO

0 avido € um veiculo que voa gragas a forca de sustenta-
cao obtida pelo efeito dinamico das asas sobre o ar ou seja, pela
acao mutua de forcas entre o ar, fluido e o aviao, corpo em movi-

mento.

Um aviao compoe-se essencialmente de:

- asas (fixas) que geram as forcas de sustentacao para O VOO;

- superficies moveis (elerGes, profundores, elevadores, lemes,

flapes, etc) para controlar a atitude da aeronave;

- sistema propulsor para fornecer tracao ou empuxo necessario ao

deslocamento no ar;’

- fuselagem; corpo que liga estruturalmente as outras partes do
aviao e abriga a tripulagao, carga, passageiros, sistemas de con
trole, instrumentos e sistema de trem de pouso.

1.1. Nomenclatura

Na figura 1 sao anresentadas as denominagoes das princi-

pais partes e caracteristicas do aviao, da asa e do trem de pouso.

1.2. Nocoes de mecanica de voo

Um corpo imerso num fluido em escoamento sofre tanto a
agao de forcas normais 3 sua superficie, de pressao, bem como  de
forcas tangenciais, de atrito. A forga resultante depende das ca-
racteristicas do escoamento, da forma do corpo e da sua posicao em
relacao ao escoamento. Costuma-se.dividi-la em duas componentes*:
SUSTENTACAQO que atua em direcao ortogonal a da velocidade** e . AR-
RASTO, em direcdao paralela a velocidade. A sustentacao € a forga -
que sustenta o aviao em vdo, contrariando o seu peso. O arrasto. e
uma resistencia aerodinamica que tem que ser vencida pela  tragao
dos motores ou no caso de voo descendente, também pela componente
do peso.

Tanto a sustengao como o arrasto sao, por definigao, for
cas produzidas pela acao dinamica, nao compreendendo portanto as

forcas devidas ao empuxo estatico.

* admitindo-se que nao haja forca lateral.

** yelocidade aerodinamica, conforme definigao dada mais adiante.



FIGURA 1- 0 AVIAO . NOMENCLATURA E PRINCIPAIS DIMENSOES
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As partes dos avioes destinadas a produzir sustentacao
(mas que geram também arrasto) como as asas, estabilizadores, heli
ces e outras, sao chamadas genericamente de aerofolics. Tem forma

achatada, alongada e perfil(secao transversal)tipico.

Na figura 2a. estd representado um aerofolio visto de per

fil e as forcas de contato que atuam sobre a sua superficie:

- forcas normais; de pressao em relacao a pressao do escoamento

livre e;

- forcas tangenciais, de atrito ¢ cisalhamento da camada de ar.

As forcas de pressao sao devidas as diferencas de veloci
dade no dorso e ventre do aerofolic : no dorso (superficie de cima)
a velocidade de escoamento € maior que a do escoamento livre apare

- cendo portanto uma pressao. 'megativa'. Analogamente, no ventre (su

92
t

perficie de baixo) a velocidade de escoamento ¢ menor que a do e
coamento livre, acarretando uma pressao ''positiva’’. Essa conclusao
deriva directamente da equacao de Bernoulli. Tanto a pressao negati

va no dorso como a positiva no ventre sao responsaveis pela forga

ou de forma).

As forcas tangenciails aparecem devido ao escoamento do
ar em contato com o aerofolio. O ar incidindo tangencialmente ao
corno sofre uma desaceleragao na regiao do contato fazendo aparc
cer uma forca. Os vetores paralelos a superficie do aerclolic repre
sentam as forcas de atrito por unidade de area que agem essencial-
mente na dire¢ao paralela ao cscoamento. Sao responsaveis pela maior

parte da forca de arrasto (arrasto de atrito).

Do ponto de vista do intercambio de impulsos, desde que
0 ar eXxerce na asa do aviao, uma forca (resultante) para cima, de-
ve a asa provocar um e¢feito igual e contrario no ar. Isso se da pe
la modificagao das condicOes de escoamento que ocorre atras da asa:
ha uma aceleracac da massa de ar, na forma de nudanca da direcao ¢
velocidade original do escoamento. A direcao do escoamento logo
apos a passagem pelo bordo de fuga ¢ caracterizada pelo angulo de

"downwash''.

1.2.1. Elementos do aerofdolio e do seu perfil:

Tomando-se como exemplo as asas de um aviao em Voo, isto
€, submetido ao escoamento do ar, podem ser definidas as scguintes

grandezas associadas a forma do aerofdlio e ao fenomeno do voo:



FIGURA 2- ESCOAMENTO,ESF-;ORCOS E FORGAS DE SUSTENTACAO E ARRASTO.
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Velocidade Aercdinamica: & a velocidade do escoamento do ar em
relacao ao aerofolio, fora da zona de perturbagao por ele causa-
da.

Corda geométrica: linha de referéncia do perfil. Medida da largu
ra do aerofdlio.

Angulo de ataque: Angulo entre a corda e a velocidade aerodinami
ca.

Area ou superficie alar: € a area em projecao no plano* das cor-

das, que &€ usado como referencia.

Alongamento: € uma medida da forma do aerofdlio no plano das cor
das. E dado por:

A (envergadura)z

superficie alar

ou, para asa retangular,
A = _(envergadura)

corda

Perfil: € a forma da secao transversal do aerofolio na diregdo -
do escoamento e em plano perpendicular ao plano das cordas. As
caracteristicas de sustentagao e arrasto dependem fundamentalmen
te do perfil.

Os perfis usados em aeronautica tém sofrido comnstantes -

aperfeigoamentos. Na figura 3 mostra-se um perfil de aero-

folio com seus principais elementos.

FIGURA 3 - AEROFOLIO

A CORDA E USADA COMO

REFERENCIA PARA O TRAGADO
DO PERFIL.

c= corda

e= espessura maxima

~-—-—= linha media do perfil
BORDO DE FUGA f = flecha ou curvatura maxima

Usualmente e/ ¢ entre iCe
20% e f/c entre Ce 4%
Se f=0,0 perfil & simetrico

VENTRE " N\g

* A rigor o conjunto das cordas nao forma um plano devido as tor-

coes e angulo diedro das asas.
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FIGURA 4 -0 AEROFCOLIO N.A.C.A. 23012
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1.2.2. Quantificacdao das forcas que atuam em um aerofdlio

As forcas de sustentacgao e arrasto podem ser expressas
em funcdao da area alar, massa especifica do ar, velocidade aerodi
namica e coeficientes adimensionais caracteristicos do perfil, cu

jos valores devendem do angulo de ataque.

c, = — ou seja, L=C — VS . (D
L . L
qS 2
CD =D ou seja, b = CD 2 p Vz S ... (2)
qS 2 '
onde:
CL Coeficiente de sustentacao (adimensional).
CD : Coeficiente de arrasto (adimensional).
L Sustentacao (forcga).
D : Arrasto (forga).
G : pressao dinamica = 1/2 o 2
S : Area de referencia. Para as asas, superficie alar.
0 Massa especifica do ar (massa/volume).
Y Velocidade aerodinamica (velocidade).
No sistema-MKS técnico: ' No Sistem Internacional - SI:
D, L em kgt D, L em N
S em m2 S em m2
V em m/s V em m/s
-4 2 3 3
pemkgfm * . s (UTM/m™) p em kg/m

Cada perfil apresenta uma variacgdo caracteristica de CL
contra angulo de ataque que € valida para determinadas condicOes
de viscosidade e compressibilidade do escoamento, caracterizadas
pelos numeros de Reynolds e de Mach*. Na pratica, trabalha-se com
faixas de Rey e M. As curvas caracteristicas dos perfis sao obti-
das experimentalmente e podem ainda ser dadas para um determinado
alongamento. S3o geralmente apresentadas em forma de graficos co-
como os da figura 4.

£ M = V_ _ velocidade do escoamento (ou do voo) -

a velocidade do som
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Pode-se também expressar o coeficiente Cp em fungao de

C;» ma curva conhecida como "polar" do perfil, da qual tira-se o
c

melhor (maior) valor da relacao ——, e o respectivo angulo de
' C
D

ataque.

Seguem-se dois exemplos de calculo.

Exemplo 1 - Calcular as forgas de sustentacgac e arrasto de uma asa,

Solugao:
Tem-se: §

i

P

das curvas

de perfil N.A.C.A. 23012 (Fig. 4), com area de 30 m2

deslocando-se a 250 km/h com um angulo de ataque de 40:

massa especifica do ar na situacdo (pressao e tempera-

tura) do voo: 0,102 kgf n 4 s? = 1,00 kg/ms.
= 30 m
= 250 km/h = —==% - 69,44 m/s
3,6
= 0,102 kgf m.4 s2 = 1,00 kg/m3

caracteristicas do perfil, figura 4, tira-se:

CL = 0,40 e CD = 0,017
A sustentacao e o arrasto sao dados por:
L=cLl.pvzs (1) e D=Cy, = p VS ..... (2)
2 2
Substituindo....
1 2 _ .
L =10,40 = 0,102 69,44 . 30 = -2951 kgf
ou
1 2
L =0,40 . = 1,00 69,44 30 = 28935 N
2

analogamente calcula-se o arrasto:



2

D=0,017 .+ 0,102 . 69,44% . 30° = 125 kgf

) ou
D=0,017 . % 1,00 . 69,44% . 30 = 1229 N

2

Observacao: com esse angulo de ataque, o = 40, tem~-se o ponto de

maximo da relagao CL/CD = L/D. = 23,5.

Exemplo 2 - Uma asa com superficie alar de 30 mz e perfil N.A.C.A.
23012 desloca-se a velocidade de 210 km/h produzindo
uma forca de sustentacao de 5000 kgf = 49035 N. A mas-
sa especifica do ar nas condicoes de voo € 0,092 kgf

nts? - 0,90 kg/ms. Qual € o angulo de ataque e o va-
lor da forgca de arrasto?

Solucgao:

2

Tem-se: = 30 m

S
V = 210 km/h = 58,33 m/s

p = 0,092 kgf n %s? = 0,90 kg/m3
A sustentacao € dada por:
L=2¢Cp L p v S donde C, = L 5
2 1p V'S
2
Substituindo tem-se:
CL - 2 . 5002 — kgf — = 1,06
0,092 . 58,33 . 30 kgfm s m" s m (adimensional)
-2
2 . 49035 : : kg ms
c. = = 1,06
L -3 - H
0,90 . 58,332 . 30 kg m - me os"% (adinensional)
com esse valor de Cy tira-se do grafico:
o= 13° e C. = 0,08
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Calcula-se portanto:

D=c¢c, & s V5= 3756 kgf = 3674,6 N

1.2.3. Forcas que atuam no aviao

Ate aqui tratou-se apenas das forcas atuantes nas asas.

Deve-se avaliar agora o aviao como um todo.

Embora a sustentacao seja produzida apenas pelas asas,
todo o aviao oferece arrasto, isto &, o arrasto total & composto
de parcelas devidas as asas, fuselagem, lemes, estabilizadores, -
trens de pouso, enfim, todo elemento que ofereca resistencia aero-
dinamica ao movimento. As parcelas devidas as asas, e empenagens,
que tem perfis.caracteristicos ja estudados, sao calculadas atra-

ves das curvas caracteristicas dos perfis, como as da figura 4.

As parcelas do arrasto devidas a fuselagem, carenagens e
outras partes expostas ao escoamento podem ser estimadas de varias
maneiras dependendo da precisao necessaria. Uma das maneiras € a
que associa a toda a aeronave, exceto as asas (e outras superficies
cujo arrasto pode ser melhor estimado pelas curvas caracterisitcas)
como sendo equivalente a uma superficie plana colocada perpendicular
mente ao voo. Outra maneira é a que considera como area de  refe-
rencia a "area molhada" isto €, a somatdria de todas as  superfi-
cies da aeronave (exceto as asas) que estao em contato com 0 ar em
escoamento. Esse método € mais usado para estimar o arrasto das fu
selagens (Figura 5 ). De qualquer modo, o que se deseja & um coefi
ciente de arrasto associado a uma superficie de referencia, de mo-

do que as expressoes para o arrasto sejam da forma

1 2
D=—pV Cp SR
2
onde:
Cp = coeficiente de arrasto dado em funcdo de determinada superfi-
cie de referencia.
S, = superficie usadd:como referencia.
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FIGURA 5 - SUPERFICIES DE REFERENCIA P/ESTIMATIVA 00 ARRASTO | FUSELAGEM

Sw 't AREA MOLHADA

E costume dividir-se o arrasto total em parcelas compo-
nentes associadas aos fenomenos fisicos ligados ao escoamento ou as
forgcas geradas. Uma das divisoes aceitas € a que separa o arrasto_
devido ao atrito (esforcos tangenciais) e devido a distribuicao de
pressao (efeito de esforcos normais). OQutra divisao usada € a que
separa o0 arrasto em arrasto de sustentacao nula isto €, o arrasto
que tem a aeronave na situagao em que a sustentagao € zero e O ar-
rasto induzido que aumenta com a sustentagao. Note-se que o termo
arrasto induzido tem hoje um significado diverso do que tinha anti-
gamente quando o termo induzido era associado unicamente ao fenome-
no de vortice de ponta de asa.

Um parametro de grande importancia para expressar o de-
sempenho aerodinamico do avido € a razio sustentacgao/arrasto ou efi
ciencia aerodinamica:

L C

. _asa - asa .
E= =22 = _222 ou simplesmente E = —

D C C
total Dtotal D

A eficiencia aerodinamica de um determinado aviao depen-
de de Rey,M e do angulo de ataque; Para Rey e M constantes sera fun-
cao do angulo de ataque. Nos avides subsonicos a eficiéncia maxima

esta tipicamente entre 10 e 25, enquanto que nos supersonicos € da
ordem de 5 a 10.

A figura 6 apresenta curvas tipicas que correlacionam CL
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FIGURA- 6 - CURVAS DE C;,C_,C e E TiPICOS DE UM AVIAO SUBSONICO [REF 2]
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la origem tangencia a curva isto &, no ponto de maxima

CL Aparecem ainda as parcelas CD' e CD. do arrasto.
CE- o] 1

relacgao
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Efeito da compressibilidade do ar.
Dependendo do grau de compressibilidade do ar em fungdo

da velocidade de deslocamento ou mais propriamente, do nuUmero de

Mach, o voo pode ser separado nos seguintes intervalos tipicos [2]

subsonico incompressivel 0 <M< 0,5
subsonico compressivel 0,5 <M< 0,8
transonico 0,8 < M< 1,2
supersonico 1,2 <M < 5
hipersonico 5 < M

Enquanto o numero de Mach do escoamento livre for menor
que 0,5, valor considerado tipico, os efeitos da compressibilida-
de podem ser desprezados. Acima desse valor, o arrasto crescera -
devido a formagio de onda de choque. Geralmente entre M = 0,70 e
0,85 faz-se sentir um abrupto crescimento do arrasto devido a com
pressibilidade. O enflechamento das asas das modernas aeronaves a
jato visa deslocar a zona de aumento do arrasto para as velocida
des maiores, ou seja, para M - 0,85 a 0,90.

A figura 7 mostra a polar de arrasto tipica de um jato
de transporte para varios valores de M.

FIGURA 7 - POLARES DE UM AVIAO A JATO COM VELOCIDADES NA REGIAO DE vOO ALTO
SUBSONICO - BAIXO TRANSONICO. [REF. 2]
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1.2.4. Voo retilineo em nivel

Un avizo.em voo retilineo, em nivel, nao acelerado, apre
senta o sistema de forcas como da figura 8a onde a resultante ae-
rodinamica ja aparéce dividida em componentes de sustentagao e
arrasto.

Se for desprezada a forca de estabilizacac aplicada na
cauda e consideradas as demais forgas; sustentagao, arrasto e tra
gao, aplicadas no centro de massa ou {CG), ter-se-a o esquema sim
plificado da figura 8b, que sera usado daqui por diante, onde a
sustentagao € igual ao peso e a tracdao igual ao arrasto. Recorren
do-se a expressao da sustentacdao (eq. 1) vé-se que para essa con-
dicao de voo,

"W = L CL

S. sao constantes e variaveis
_ V

p

Conclue-se que no voo retilineo em nivel, para cada velo

cidade hd um C. e portanto um o compativel (figura 10). A atitude

L .
do avizo isto &, o angulo que uma linha de referencia da fusela-
gem faz com a horizontal depende do angulo de ataque que ©por sua
vez & funcao das condigles de vOoo: densidade do ar, peso e veloci

dade do avizo.

1.2.5. Forca de tracdo e potencia necessaria ao VOO

Analisa-se a seguir, simplificadamente, a potencia neces
saria ao voo.

0 grupo motopropulsor fornece a forga para acelerar 0
avigo e mante-lo em voo, contrariando o arrasto. Nos motores a
pist@o costuma-se dar a poténcia em HP; para os turbohélices em
HP equivalente, enquanto que nos turbojatos e turbofans nac se fa
la em potencia ma$ sim em tragao (forga).

A potencia média necessaria para o voo €. pela aplicagao

da definigao;
Potencia = forgca de tragio x velocidade aerodinamica

Para o voo retilineo em nivel com velocidade constante,
como ja foi mostrado, a tracao deve ser igual ao arrasto e a po-

tencia sera:



FIGURA 8- FORCAS . VOO NAO ACELERADO, EM UM PLANO HORIZONTAL (OU EM NIVEL)
(SUPONDO-SE QUE NAQO HAJA FORCAS LATERAIS)
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FIGURA 9 - DUAS CONDIGOES LIMITE
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Expressando-se a forca total de arrasto do aviao em fun-

cao de areas de referencia e coeficientes adimensionais ter-se-a

a poténcia necessaria ao vGO:

1 yA 1 2 .
P =l— pV CD°S+ p V me»%)v
2 2
A ~ S . — -
arrasto da asa arraste do resto
da aeronave

onde :
CD = coeficiente de arrasto da asa
o = area da asa

CDW = coeficiente de arrasto do restante da aeronave

W

Mostra-se na figura 10 um grafico tipico de potéencia

cessaria para o voo retilineo em nivel e velocidade constante

uma determinada altitude (massa especifica do ar).

FIGURA 10- POTENCIA NECESSARIA PARA O VOO RETILINEO EM NIVEL,
PARA O AVIAO DO EXEMPLO 3, COM P =0,082Kgf m? s?
{NA ATMOSFERA PADRADO = 3000m DE ALTITUDE}

1200+

1000~

800

800+

400

POTENCIA NECESSARIA - HP

2004

/// AERONAVE
TODA
/'/

v / RESTANTE Da

,/" / S~ AERONAVE
. 7/

ASA

80 100 i29 m/3

S = area da superficie molhada do restante da aeronave (W de Wet)
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Exemplo 3:
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E apresentado a seguir um exemplo completo do computo de

parametros do voo de um bimotor a hélice.

Um aviao bimotor a2 hélice tem as seguintes caracteristi-

cas:

- C

peso bruto (em voo): W = 5000 kgf [}9035 i]

superficie alar: S = 30 m?

asa com perfil NACA 23012 - admitindo-se que a curva carac-
teristica do perfil representa o comportamento das asas nas si-
tuacoes analisadas.

"area molhada' exceto as asas (fuselagemn, empenagem

etc): Sy = 140 m2

poténcia Gtil maxima continua de cada motor, ja inclui-
do o rendimento da hélice:

ao nivel do mar: P 600 HP [447 kw]

NM

a 3000 m . P 420 HP {313 x|

oW - 0,0038

a) Para voo em linha retaem nivel e a velocidade constante de  .400
km/h, a 3000 m de altitude com densidade do ar igual a 0,092
- 2
kgf . m 4 . 5 3 @,90 kg/msj

Pergunta-se: a;) Qual € o angulo de ataque?

Solugao:

al) Para o

-

az)'Qual € o valor do arrasto da asa?
as) Qual é o valor do arrasto total?

a4) A poténcia disponivel &€ suficiente para o voo?

voo em questao deve-se ter:

L

= W e T =10

retomando-se as fdormulas fundamentais

=

]

(@]
N !I—'

p V™S e D=¢C

2. ' 1 2
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com W = 5000 kgf tem-se:

L
2

2
c, .0,092.30.111,11

5000 = L

donde tira-se; Cp = 0,30
com esse valor de CL’ das curvas caracteristicas do perfil sail:
a = 3,0 : angulo de ataque

C = 0,015 : coeficiente de arrasto da asa

a7) A forca de arrasto das asas sera:

L 2 , 0,0lS.—l— . 0,092 . 111,112. 30 =
2

oo
3]
©
e
%5
i

o
I

255,5 kgf  [2506 X]

a3) Para se calcular o arrasto total falta o arrasto do restante
da aeronave que no caso pode ser estimado através da area mo-
lhada. Denominando Dy com I de fuselagenm,

DF = CD L 0 VZ S substituindo
W
w2
1 2
DP = 0,0038 ,—. 0,092 . 111,11 .140 = 302 kgt
2 r
l2064. |
o arrasto total da aeronave sera portanto:
Drgrap = 255.5 + 302 = 557.5 kgf [5469 N|
Nota: a expressdao para o arrasto total €:
Dpgpa, = = PV (Cy o Sy v O 8
2 A W '
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a4) Para o voo retilineo em nivel nao acelerado, com arrasto D, a

poténcia necessaria sera:

D (kgf). V(m/s)
76

HP ou P =D (N) . V(m/s) Watts

substituindo, P = 815 HP = 608 kW

comoos dois motores tem um total de . 840 HP conclui-se que a potén-
cia & suficiente para o voo. Essa velocidade esta perto da maxi-

ma que Se consegue messa situacgao.

b) Para voo em linha reta, em nivel, a velocidade constante, proxi-
ma da velocidade minima, na mesma altitude de 3000 m. Pergunta-se:

Qual € o angulc de ataque e poteéncia necessaria para a condig@o

de velocidade minima e portanto C, maximo?

L
Solugao:
Tira-se, das curvas caracteristicas:
C = 1,55 ; o = 21° e C - 0,18
Lnax L Dy,
max max

das equagOes do voo tem-se:

' \
] =\/w .2 _ \[____ 5000 .2 18.35 m/s =
C oS 1,55 . 0,092 . 30

174 km/h
o arrasto total do avizo, nessas condig¢Oes sera:
D=2 .0,002 . 48,35% (0,18 . 30 + 0,0038.140 = 637,9 kgf:
VA

BZS; N]
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a potencia necessaria para o voo Serd portanto:

DLV '
P = —— 406 HP 302 kW ]

c) Mesmas condicoes do item b, s6 que ao nivel do mar com

p = 0,125 kef nt L s? - 1,226 kg/m3

Solugao:

Os coeficientes sao os mesmos do item b; A massa especifica
maior dara a sustentaciao para o Voo, a velocidade menor:

\ \
v [ w. o - / 000 . 2 = 41,48 m/s = 149.3 km/h
C, S .o |1,55 .30 . 0,125 -

o arrasto total sera:

D=2 0,125 . 41,48% (0,18 . 30 + 0,0038.140)

2

637.,9 kgf

(o mesmo que o do item b)
a potencia também serda a mesma isto &, 348 HP. ESQ kﬁﬂ

Nota: Como o peso, a sustentagao, o CI e 0 CD . S30 0S mesmos para

as duas situactes; a 3000 m e ao nivel do mar, tem-se:

SO Yo
ko)
l__l
«t
w
Q)
ws]
1]
(4p]
[N P
ko)
<
wn
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Dl 04 Vi _
Tem~-se = = 1 e portanto
D 2
2 0 Vl
Dl = DZ

ou seja: Com um determinado angulo de ataque o valor do arrasto in
depende da altitude: se a massa especifica diminui, a velocidade
deve aumentar para dar a mesma sustentagao e consequentemente 0
mesmo arrasto. Decorre dai que a potencia para o voo é fungdo uni
camente do peso e da velocidade.

1.2.6. Caracteristicas de alguns avioes

Para dar uma idéia geral dos tipos e caracteristicas dos
avioes fabricados atualmente, elaborou-se o Quadro I, que contém

dados de alguns dos avioes representativos.

1.2.7. Nota sobre a massa especifica

A massa especifica do ar que aparece nas formulas basi-
cas € uma caracteristica das condic¢Oes atmosféricas, composicgio, -
altitude, temperatura e umidade do ar. A rigor, em cada situacao
a massa eépecffica do ar tem um determinado valor. No entanto, fez
-se necessario um modelo de atmosfera que fornecesse as varias ca-
racteristicas em funcao da altitude. Estabeleceram-se para tanto,
alguns modelos de "atmosfera padrao” ou atmosfera tipo, destacando
-se a da OACI*.

No Quadro Il sao apresentadas algumas das principais ca
racteristicas da atmosfera padrao da OACI.

* Organizacdo de Aviacdo Civil Internacional



-23-

QUADRO II

ATMOSFERA PADRAC DA OACI - RESUMO ADAPTADO. FONTE: MANUAL OF THE ICAQ STANDARD

ATMOSPHERE, 2Eé ED. 1964.

ALTITUDE ALTITUDE . TEMPE~ PRESSAQ MASSA ESPECIFICA | VELOCIDA
GEOMETRICA | CGEOPOTENCIAL | RATURA IDE IO SEM
m m' °. | m razao kg/m3 Tazao m/s

-500 -500 18,25 1074,8 | 1,06 | 1,2849 1,05 342,21

0 0 15,00 1013,25¢1 1,00 | 1,2250 1,00 340,29
500 500 11,75 054,61 0,94 | 1,1673 0,96 338,37
1000 1000 8,50 868,76 0,88 | 1,1117 0,91 336,43
2000 1999 2,00 785,01} 0,78 | 1,0066 0,82 332,53
3000 2999 -4.,49 701,11} 0,659 | 0,8095 0,74 328,58
5000 4996 -17,47 540,481 0,53 | 0,7364 0,60 320,54
10000 9984 -49,90 265,00} 0,26 | 0,4135 0,337 299,53
11019 1100b -56,50 169,75 0,22 | 0,3639 0,297 295,07
20000 20000 -56,50 55,291 0,05 | 0,0889 0,072 295,07
32162 32000 -44,50 8,68 0,008 0.0r325 0,001 303,13

NOTA: A apresentagao original tem tabelas com altitude de 50 em 50 metros e com
maior numero de casas decimais, além de apresentar outras grandezas carac-
teristicas da atmosfera.

Caracteristicas

32.000

1- O ar € um gas perfeito, seco.
2- Ao nivel do mar;
Pressao: PO = 1013,250 mb
Témperatura:.Tb = 15,000C 5
Massa especifica: p: 1,2250 kg/m
3- O gradiente térmico vertical e:
a) de -5000 m* atée 11000 m':
-0,0065 °C/m’
S~ opossoc/m b) de 11000 m' até 20000 m' = zero
c) de 20000 m* ate 32000 m':

+0,0010 °C/m'
\\\ m' = metros geopotenciais

+0,0010°C/m

20.000

1.000

ALTITUDE (m)




QUADRO I

[0
« GRUPO MOTOPROPULSOR COMPRIMENTYO
FABRICANTE MODELO .‘3 PASSAGEIROS « PESO BRUTO VELOCIDADE DE PiSTA
E E MISSAO < ou g - MAXIMO OE PO MARCA POTENGIA | MAXIMA (BASICO) OBSERVAGOES
. - -l " .
PAlS DESCRIGAO 5 CARGA € E | DECOLAGEM € MAXIMA A0 DECOLAGEM
= > kot ) NIVEL DO MAR POUSO
o z Q DEL
& = MODELO {(Km/h) (m)
@
PIPER ba-15-180 | PESSOAL UT . - o4 0. 153
U.SA. TREINAMENTO ' P |LYe 0320 180 hp 208 P. 260
CESNA PESSOAL UT. ® 0. 409 PEQUENOS MONOMOTORES
CESNA 152 2 10,1 760 L 235 i
us.A TREINAMENTO ' Potveo 110 bp 197 p. 366 A PISTAO
EMBRAER EMB 710 |PEssoAL 0. 370
3 9,8 1361 P |Lvc 0540 235 hp 250
BRASIL CARIOCA TREINAMENTO P. 588
EMBRAER EMB 810 368
EXECUTIVO 4-5 11,9 2154 P. | CONT TSI0-360| 220 hp 361
BRASIL SENECA 2 603 N
BIMOTORES A PISTAO
EMBRAER EMB 820 740
‘ EXECUTIVO 6—9 12,4 3175 P |Lrc Tti0 540 350 hp 432
BRASIL NAVAJO , P. 850
EMBRAER EMB 312 TREINAMENTO - pass rr | pwc. prenesc 750 osh us i TREINAMENTO TURBOHELICE
B . . - 0 A0 DISPONIVE
BRASIL T-27 MILITAR eshp DISPONIVEL| ) LiTar
PIPER AIRCRAFT PA-31 TI © 740 BIMOTOR TURBOHELICE
EXECUTIVO 7 12,4 3946 TP |PWC-PTEA-1I 728 eahp 457
USA. CHEYENNE 507 EXECUTIVO
EMBRAER EMB 110 P2 | TRANSPORTE o 5 3 , D. 1143
5 5670 TP |Pwe-Prea-34 783 oshp 457
BRASIL BANDEIRANTE| COMER. PAX ! P i318
DE HAVILLANO DHC - 61300 | COMERCIAL D. 366 BIMOTORES TURBOHELICE
6 - -
CANADA TWIN OTTER | PASSAGEIROS 2o 19,8 3670 TP | PwWC- PTBA-27 680 eshp 338 320 | ARA TRANSPORTE DE
PASSAGEIROS (HA' VER-
EMBRAER EMB 120 COMERCIAL ‘ , 1300 ©| SOES PARA CARGA )
30 19,8 9070 -
BRASIL BRASILIA | PASSAGEIROS ' TP | PWC-PWIOO 1500 eshp 525 1300
LOCKHEED ¢ 130 22 000 0. 1830
TRANSPORTE 40,4 70818 TP | ALL 501-D22A 4680 shp 680
Usa HERCULES ngt P. 1480 QUADRIMOTORES TURBO-
E— - HELICE CARGA OU PAX.
URss Tu-114 TRANS PORTE 172 51,1 162750 e | NK-12my 15000 shp 864 NEO bispoNive| ETVIL OU MILITAR

© -COMPR{MENTO DE PISTA AO NIVEL DO MAR,15°C,SEM VENTO, DECLIVIDADE DE PISTAINULA

@ “N? DE ASSENTOS INCLUINDO TRIPULAGAD
®-ESTIMATIVAS ;AVIAO AINDA NAO EM FABRICACAO

P = MOTOR A PISTAO E HELIGE
TP = TURBOHELICE
eshp = EQUIV. SHAFT HORSEPOWER;HP EQUIVALENTE

-VZ—




QUADRO I (Continuagdo)

[0)
GRUPO MOTOPROPULSOR VELOCIDADE | coMPRIMENTO
« MAXIMA OU [ oo oion
FABRICANTE MO DELO 2 PASSAGEIROS 3 PESO BRUTO MELHOR OE >
- XS Q ’ (BASICO) -
E E MISSAO ou < MAXIMO DE = OBSERVAGOES
. . 5 P MOTORES| TIPO MARCA TRAgAO | CRUZEIRO | = " em ¢
PAIS DESCRIGAO > CARGA e = DECOLAGEM £ MAXIMA AO (Km/h) POUSO
pund = -3 .
> z Lkgt) N MODELO NIVEL DO MAR ou
S w Mach (m}
EMBRAER' EMB 32668 | TREINAMENTO RR VIPER 20 R
2 . 10,9 5220 } T 1550 eshp| M 0,8 NAQ DISPONIVEL
BRASIL XAVANTE MILITAR MK 540 TURBOJATOS MILITARES
CESNA TREINAMENTO N DE TREINAMENTO
T-378 2 - 10,3 3000 2 TJ |CAE J69-T-25 466 kgt | 680 Km/h |NAO DISPONIVEL
US.A. MILITAR
GATES LEARJET @ @ o 1290
35A EXECUTIVO - 10 12,0 7710 2 TF |GA TFE7312 1600 kqf | M 0,77 TURBOFAN EXECUTIVQ
U.S.A. ‘ 3 940
BOEING TRANSPORTE ®| o, 1830
737 ~200 2 s 28,3 52 620 2 TF {pPaw JT8D -I7 7270 kgf | 0,73 ~0,78
US.A, COMERC. PAX [ 1260
® ®
AIRBUS INDUSTRIES TRANSPORTE 0. 2850
A~300 B4 3 251~ 336 45,0 165 500 2 TF | GE CF€~-S0C 23860 kgf (M 0,86
MULTINACIONAL COMERC. PAX R 1640
AIRBUS INDUSTRIES TRANSPORTE : @ ®lo. 740
A-310 200 2~3 205 — 265 49,0 132 000 2 TF |GE CF -6€80Al 21818 kgt |M 084
MULTINACIONAL COMERC, PAX P, 1660
. ® ® ®
BOEING TRANSPORTE D. 2040
767 - 200 2 —3 21— 2585 47,6 136 000 2 TF |P&W JTOD-TR4 21818 kgf | M 0,80 TRANSPORTE COMER‘?‘AL
U.S.A. COMERG. PAX P. 1430 DE PASSAGEIROS (HA VER-
BOEING TRANSPORTE ® ®| b 2090 @ s3es Para caRGA)
757 - 2 178 — 19 37 99 800 2 T RR RB21{-535C 16818 kgf 0
U.S.A, 200 COMERC, PAX 6 9 F RB2i 6 kof | M 08 P 1370
BOEING TRANSPORTE @y 3080
727 -200 3 145 32,9 86860 3 TF | PBW JT9DB-I7 7 270 x¢f | 0,80~ 084
U.5.A, COMERC, PAX P 1610
MC DONNEL DOUGLAS TRANSPORTE q ® ) 3t70
DC-10-30 3 250 - 380 50,4 259460 3 TF | GE CF6 ~-50C2 [23860 kot |M 0,82
U.S.A. COMERC. PAX , P, § 630
®
BOEING TRANSPORTE ® D, 3200
747 ~ 200 3 452 59,6 356 000 4 TF |Paw JT9D7TW 21818 kof |M 0,84
U.S.A. COMERC. PAX P 1 360
BRITISH AIRSPACE TRANSPORTE \ OLYMPUS 593 ot , ®lp 3430 TRANSPORTE SUPERSONICO
CONCORDE 108 - 128 25,5 85070 4 TJ 17272 kgt | M 2 +
AEROSPATIALE SUPERSONICO ' MK 602 p. 220p | DE PASSAGEIROS
®- COMPRIMENTG DE PISTA AQ NIVEL DO MAR ,15°C,SEM VENTO, DECLIVIDADE DE PISTA I NULA P = MOTOR A PISTAO E HELICE
@-N? DE ASSENTOS INCLUINDO TRIPULAGAQ TP = TURBOHELICE
@-ESTIMATIVAS ; AVIAO AINDA NAO EM FABRICACAO TJ = TURBOJATO
@®-MELHOR VELOCIDADE DE CRUZEIRO TF = TURBOFAN
®- VELOC(DADE MAXIMA @©-TAMBEM RR,GE OU PBW EQUIVALENTES eshp = EQUIV. SHAFT HORSEPOWER; HP EQUIVALENTE

_SZ_
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1.2.8. ESTOL (STALL)

Para que o aviao voe com velocidade minima deve voar com
angulo de ataque suficientemente grande para obter o CL maximo. -
Nessa situagao estara na iminencia de entrar em estol. O fenome

no desenvolve-se da seguinte maneira:

1) O aviao voando com CLméx tem um aumento do angulo de ataque(pro
posital ouacidental).

2) Com angulo de atague maior que o . ha uma perda de sustenta

C N CLmax
¢ao e o aviao comecga a cair.

3) Pelo fato do aviao ter o centro de massa convenientemente loca-
lizado e pelas forgas de .arrasto nessa situacao, aplicadas atras
do centro de massa, durante a queda, apontara o nariz para bai-
X0 .

4) Adquire assim, situacao de voo descendente com angulo de ataque
menor que o de CLmax ¢ podera gradativamente voltar ao Voo em
nivel.

Deve-se ressaltar que a recuperacao da condicao de Voo
se faz a custa de uma perda de altura, que depende das caracteris-
ticas do aviao.e e geralmente significativa.

Nos voos normais o estol & um fenomeno a ser evitado. A
velocidade de estol que varia com a densidade do ar € usada COmo
valor de referéncia para oneragoes de decolagem, subida e pouso, -
onde em certas situacgoes, os regulamentos exigem que a velocidade
de voo seja no minimo uma certa porcentagem maior que a de estol.

) - E importante lembrar que rajadas de vento ascendentes po
dem ser uma das causas do aumento do angulo de ataque e levar ao
estol, quando o avido ja esta a baixa velocidade. Essa situacdo €

potencialmente perigosa durante a aproximacao para O pouso.

1.2.9. Dispositivos hipersustentadores

As asas de um avizo moderno de transporte tem a capacida
de de modificar seu perfil e aumentar a area, deslocando partes do
bordo de fuga e de ataque, alterando assim as caracteristicas de
sustentacao e arrasto para melhor desempenho nas operagoes de pou-
so e decolagem. No caso do pouso o flape age também como freio aero
dinamico aumentando o arrasto, contribuindo para desacelerar a ae-
ronave.



-27-

Na.figura 12 sao mostradas tres configuracgoes do perfil
da asa de um aviao moderno de grande porte e na figura 11 apresen
tam-se curvas hipotéticas da variacac de C; e o para o perfil ba-
sico e o mesmo perfil com os dois dispositivos hipersustentagao:
flape no bordo de fuga e slat, no bordo de ataque.

Esses dois tipos de dispositivos deram origem as concep-
goes mails elaboradas e aperfeigoadas que se dispoe atualmente. Fi

gura 12. Ha varios tipos de flapes, diferenciadcs principalmente

pela maneira de articulagao no perfil basico . 0 slat pode ser
tambem  do tipo fixo isto €, simplesmente uma fenda (slot) no
aerofolio.

Embora os dispositivos de hipersustentagao tornem a cons
trugcao das asas muito mais complicadas, o seu uso justifica-se -
porque melhora consideravelmente o desempenho no pouso e decola
gem, reduzindo a velocidade de operagao e portanto o comprimento

de pista.necessario, permitindo assim uma otimizagao da aeronave
no cruzelro.

FIGURA T -SUSTENTACAO CONTRA ANGULO DE ATAQUE TIPICOS PARA DISPOSITIVOS
HIPERSUSTENTADCRES ; SLOT OU FENDA E FLAPE

FLAPE E SLOT q

SO SLOT: &>

SG FLAPE
L a— N

ASA SIMPLES
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Controle:

0 aviao & comandado através das superficies mé-
veis que nos avioes convencionals sao localizadas na cauda e mnas
asas. Os aerofolios da cauda; estabilizador-profundor e deriva-le
me tem perfis simétricos. Os cleroecs localizados nas extremida-
des das asas, sao articulados de tal modo que quando um sobe 0
outro desce (ver detalhe da figura l2), fazendo o aviao levantar
uma ponta de asa e baixar a outra. O mesmo efeito pode ser obtido
por um spoiler, dispositivo em forma de placa, localizado no dor-
so da asa, que quando aberto provoca uma diminuicao da sustenta
cao.

Em uma moderna aeronave a jato o conjunto de dispositi

vos hipersustentadores e de comando e controle compreendem:

1) controles principais nos tres eixos: longitudinal: elcrdes e
spoilers
: transversal : profundor

vertical : leme
2) dispositivos hipersustentadores vara decolagem e pouso.

3) Freios aerodinamicos para controle da velocidade durante a des

cida e pouso.

1.3. Estado da tecnologia do aviao

Ha basicamente treés areas da tecnologia aeronautica que,
com seu. avango, tem feito melhorar consideravelmente o desempenho
dos aviodes: Aerodinamica, Estrutura e Propulsao. Serao apresenta-
das a segulr algumas das medidas de desempenho das duas primeiras,

uma vez que a propulsio sera tratada separadamente.

1.3.1. Aerodinamica

Un dos objetivos do transporte aéreo € transportar a ve
locidade grande, com uma boa eficiéncia aerodinamica ou seja, ma-
ximizar o produto: V(L/D): velocidade x (sustentagao/arrasto) em

cruzeiro (voo retilineo em nivel niao acelerado).



FIGURA 12 -DISPOSITIVOS HIPERSUSTENTADORES E DE CONTROLE DE UM AVIAQ A JATO MODERNO
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Ja foi apontado, no entanto, que a eficiéncia aerodina-

C

mica:L/D ou para a aeronave como um todo, depende das carac
CD

teristicas aerodinamicas do veiculo e também da velocidade. Os

planadores chegam a ter L/D bastante altos, como da ordem de 40,

obtidos com asas de alongamento grande, perfis especiais e veloci
dade relativamente baixa. [4]

Para as atuais aeronaves de transporte subsonico o va-
lor L/D & da ordem de 16-17, em cruzeiro. Deve-se ressaltar ainda
que 0s aviles precisam ter um bom desempenho na decolagem e pouso
isto & a velocidades menores que a de cruzeiro.

A figura 13 adaptada da referencia 4 ilustra o progres-
so apresentado nas Ultimas décadas, devido a éperfeigoamentos co-
mo asas menos espessas, enflechamento, maior carga alar devido ao
uso de dispositivos hipersustentadores para o pouso e decolagem,
aerofolios laminares etc. Note-se que o Concofde, embora tenha
uma relacdo L/D da ordem de 8, voa a velocidade tdo alta que da
um valor grande para V(L/D). [4]

FIGURA 13- TENDENCIA DO VALOR DE V(L/D) PARA AERONAVES DE TRANSPORTE
[ADAPTADO DA REF. 4]

: O
o LFC
25000 Lre
© TRANSPQRTE
SUPERSONICO
20000
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~
E
= 15 000
p
~N
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>
10000
23 [:2
[:]
pe-6
5000+
o i 1 1] ] 1 L
1840 1950 [3-1:10) 1970 1980 1590

ANO DE ENTRADA EM OPERAGAD
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O "controle do fluxo laminar" (LFC) e o uso de asas su
percriticas (SCW) que aparecem no grafico representam provaveis
progressos da tecnologia aerodinamica a serem introduzidos nos
préximos anos. O controle do fluxo laminar, embora compreenda to
da uma filosofia de projeto tem como principal arma a sucgao da
camada limite para manter um escoamento laminar, eliminado o)
deslocamento, diminuindo assim o arrasto. Espera-se com 1sso uma

redugao de 20 a 40% do consumo de combustivel.

1.3.2. Estruturas

Outro objetivo da engenharia das aeronaves & minimizar
o peso proprio do veiculo e maximizar o peso de carga e combus
tivel. Uma medida de tal caracteristica € a 'fragdo peso vazio"
que € uma relagdo entre o peso bdsico operacional e o peso maxi
mo de decolagem.

0 quadro ITI da valores tipicos da relagdo '"fracao peso
vazio" e etapas tfpicaé de algumas aeronaves modernas. O peso ba
sico operacional engloba: peso da estrutura da aeronave, peso do
grupo motopropulsor, peso dos assentos, equipamentos, radios,
tripulagao, etc., conforme definicio dada no item 'composigdo de
pesos'’, mais adiante. A maior parte do peso vazio € devida a es-
trutura, que € da ordem de 30% do peso maximo de decolagem. Espe
ra-se que no futuro proximo haja reducdo razoavel desse peso pe-
lo uso de novos materiais compostos que substituirao em partes
as ligas de aluminio da estrutura convencional, levando a uma re
dugao do peso da estrutura de até 25% e consequentemente a uma
redugao do consumo de combustivel de até 15%.

QUADRO III - FRAGCAC PESO BASICO OPERACIONAL/PESO MAX DE DECOLAGEM
DE ALGUMAS AERONAVES DE TRANSPORTE.

AERONAVE PESO MAX DE DECOL FRACAO FAIXA ALCANCE
(kgf) PBO/PMD (milhas nauticas)
BOEING 747-200B 356000 ' 0,49 4700
DOUGLAS DC-10-30 259460 0,47 4700
BOEING 727-200 86860 0,51 | 2000
BOEING 737—260 52650 0,50 1600
FOKKER F.27 11250 0,62 700
BANDEIRANTE 5670 0,63 700
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