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1. O AVIAO 

O avião é um veículo que voa graças à força de sustenta­

ção obtida pelo efeito dinâmico das asas sobre o ar ou seja, pela 

ação mútua de forças entre o ar, fluÍdo e o avião, corpo em movi­

mento. 

Um avião compoe-se essencialmente de: 

- asas (fixas) que geram as forças de sustentação para o voo; 

-superfícies móveis (elerões, profundores, elevadores, 

flapes, etc) para controlar a atitude da aeronave; 

lemes, 

- sistema propulsor para fornecer tração ou empuxo necessário ao 

deslocamento no ar;· 

- fuselagem; corpo que liga estruturalmente as outras partes do 

avião e abriga a tripulação, carga, passageiros, sistemas de con 

trole, instrumentos e sistema de trem de uouso. 

1.1. Nomenclatura 

Na figura 1 sao apre.sentadas as denominações das princi­

pais partes e características do avião, da asa e do trem de pouso. 

1. 2. Noções de mecânica de voa 

Um corpo imerso num fluido em escoamento sofre tanto a 

ação de forças normais à sua superfície, de pressão, bem como de 

forças tangenciais, de atrito. A força resultante depende das ca­

racterísticas do escoamento, da forma do corpo e da sua posição em 
relação ao escoamento. Costuma-se_dividi-la em duas componentes*: 

SUSTENTAÇÃO que atua em direção ortogonal à da velocidade** e AR­

RASTO, em direção paralela à velocidade. A sustentação é a força -

que sustenta o avião em vôo, contrariando o seu peso. O arrasto -e 

uma resistência aerodinâmica que tem que ser vencida pela tração 

dos motores ou no caso de vôo descendente, também pela componente 

do peso. 

Tanto a sustenção como o arrasto são, por definição, for 

ças produzidas pela ação dínâmica,.não compreendendo portanto as 

forças devidas ao empuxo estático. 

* admitindo-se que nao haja força lateral. 

** velocidade aerodinâmica, conforme definição dada mais adiante. 



FIGURA 1 ·O AVIÃO: NOMENCLATURA E PRINCIPAIS DIMENSÕES 
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As partes dos av1oes destinadas a produzir sustentaç~o 

(mas que geran tanbém arrasto) como as asas, estabil:i zadores, héli 
ces e outras, são chamadas genericamente de aerofGlios. T~m forna 

achatada, alongada e perfil(seção transversal)tÍpico. 

:-Ja figura 2a. está representado um aerofÔlio visto de pei_ 

fil e as forças de contato que atuam sobre a sua superfície: 

forças normais; de pressão em relação à uressão do escoanento 

livre e; 

forças tangenciais, de atrito c cisalhanento da camada de ar. 

As forças de pressão são devjdas às diferenças de veloci 

dade no dorso c ventre do aerofÓlio : no dorso (superfície de cima) 

a velocidade de escoamento é maior que a do escoareento livre apar~ 

cendo uortanto uma pressao "negativa''. Analogamente, no ventre (s~ 

pcrfície de baixo) a velocidade de escoamento é menor que a do es­

coamento livre, acarretando uma pressão "positiva". Essa concll.:são 

deriva diretamente da equação de J)ernoulli. Tanto apressao Ttegatl_ 

va no dorso como a positiva no ventre são responsáveis pela força 

de sustentação e por parte da força de arrasto (arrasto de pressão 

ou de f o nna) . 

As forças tangencjajs aparecem devido ao escoamento do 

ar em contato com o aerofÓlio. O ar incidindo tangencialmente ao 

COTl10 sofre uma desaceleração na região elo contato f a zen do ap a :r~ 

cer uma força. Os vetores paralelos à superfície do acroCÓlio re1n-e 

sentam as forças de atrito por un:i dade de área que agem essencial­

mente na direção paralela ao escoamento. São resJ;onsáveis 11eL:: :r.a1or 

parte da força de arrasto (arrasto de atrito). 

Do ponto de vista do intercâmbio ele impulsos, desde qt1e 

o ar exerce na asa do avião, uma força (resultante) para cima, de­

ve a asa provocar um efeito igual e contrário no ar. Isso se dá p~ 

la modificação das condições de escoamento que ocorre atrás da asa: 

há uma aceleTaç.ão da massa de ar, na forma de nudança da. direção c 

velocidade original do escoamento. A direç~o do escoamento 1ogc 

apos a 1)assagem uelo bordo de fuga é caracterizada ~elo ângulo ele 

"downwash". 

1.2.1. Elementos do aerof6lio e do seu ucrfil: 

Tomando-se como exemplo as asas de um av1. ao 
~ 

em VOO, isto 
-e, submetido ao escoamento do ar, podem ser definidas as seguintes 

grandezas associadas ~ foTma do aerof6lio e ao fen~meno do v6o: 



FIGURA 2- ESCOAMENTO, ESFORÇOS E FORÇAS DE SUSTENTAÇÃO E ARRASTO. 
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- Velocidade Aerodinâmica: é a velocidade do escoamento do ar em 
relação ao aerofÓlio, fora da zona de perturbação por ele causa­
da. 

- Corda geométrica: iinha de referência do perfil. Medida da largu 

ra do aerofÓlio. 

- Ângulo de ataque: Ângulo entre a corda e a velocidade aerodinâmi 

ca. 

Áréa ou superfície alar: é a área em projeção no plano* das cor­

das, que é usado como referência. 

- Alongamento: é uma medida da forma do aerofÓlio no plano das cor 

das. :g dado por: 

A = 
2 (envergadura) 

superfície alar 

ou, para asa retangular, 

A= (envergadura) 

corda 

- Perfil: é a forma da seção transversal do aerofÓlio na direção -

do escoamento e em plano perpendicular ao plano das cordas. As 

características de sustentação e arrasto dependem fundamentalmen 
te do perfi 1. 

Os perfis usados em aeronáutica têm sofrido constantes -

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

fÓlio com seus principais elementos. 

FIGURA 3- AEROFÓLIO 

( 6 t BORDO DE ,., --J- ·-. ~:~---. ·-. j .VENTRE~ 

A CORDA É USADA COMO 

REFERÊNCIA f't<RA O TRAÇADO 
DO PERFIL. 

c= corda 

e= espessura máxima 

-·-·-=linha media do perfil 

f= flecha ou curv.a.tura ma':xima. 

Usualmente e/c e' entre IOe 
20% e f/c entre O e 4°/0 

Se f=O,o perfil é simetrico 

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

ções e ângulo diedro das asas. 



FIGURA 4- O AEROFOLIO N.A.C.A. 23012 
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1.2.2. Quantificação das forças que atuam em um aerofÓlio 

As forças de sustentação e arrasto podem ser expressas 

em função da área alar, massa específica do ar, velocidade aerodi 

nimica e coefici~ntes adimensionais característicos do perfil, cu 

j os valores denendem do ingu1o de ataque. 

CL 
L = 

qS 
ou seja, 

CD 
D = 

qS 
ou seja, 

onde: 

c1 Coeficiente de sustentação (adimensional). 

CD Coeficiente de arrasto (adimensional). 

L Sustentação (força). 

D Arrasto (força). 

q pressao dinimica = 1/2 p v2 

S Área de referência. Para as asas, superfície alar. 

p Massa específica do ar (massa/volume). 

V Velocidade aerodinimíca (velocidade). 

No sistema -1'-1KS técnfco: No Sis tem Internacional 

D, L em kgf D, L em N 

s 2 2 em m s em m 

v em m/s v em m/s 

kgf -4 2 (UTM/m 3) 3 p em m . s p em kg/m 

... c 1) 

... c 2) 

- SI: 

Cada perfil apresenta uma variação característica de CL 

contra angulo de ataque que é válida para determinadas condições 

de viscosidade e compressibilidade do escoamento, caracterizadas 

pelos números de Reynolds e de Mach*. Na prática, trabalha-se com 

faixas de Rey e·M. As curvas características dos perfis são obti­

d~s experimentalmente e podem ainda ser dadas para um determinado 

alongamento. São geralmente anresentadas em forma de gráficos co­

como os da figura 4. 

* M = ~ = velocidade do escoamento (óu do vôo) · 
a velocidac1e do som 



Pode-se também expressar o coeficiente CD em função 

CL, na curva conhecida como "polar" do perfi 1, da qual ti ra-se 
6 

melhor (maior) valor da relação ___!:_, e o respectivo ângulo 

ataque. 
CD 

Seguem-se dois exemplos de cálculo. 
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de 

o 

de 

Exemplo 1 - Calcular as forças de sustentação e arrasto de uma asa, 

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

deslocando-se a 250 km/h com um ângulo de ataque de 4°; 

massa específica do ar na situação (pressão e tempera-
-4 2 3 -

tura) do vôo: 0,102 kgf m s = 1,00 kg/m . 

Solução: 

Tem-se: s = 30 m 

v 250 km/h 250 69,44 m/s = =. = 
3,6 

0,102 kgf -4 2 1,00 kg/m 3 
p = m s = 

das curvas características do perfil, figura 4, tira-se: 

CL = 0,40 e CD = 0,017 

A sustentação e o arrasto sao dados por: 

1 2 
p v s .... (1) e 

2 

Substituindo .... 

L o' 40 
1 0,102 69 '44

2 30 = . - . 
2 

L 0,40 1 1,00 69,442 30 . . . 
2 

analogamente calcula-se o arrasto: 

= 

= 

1 

2 

2951 kgf 

28935 N 

ou 

••••• ( 2) 
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D 0,017 1 o' 102 69,44 2 30 '.' = 125 kgf = . . . 
L 

ou 

D = 0,017 1 1,00 69,44 2 30 = 1229 N . . 
2 

Observação: com esse ângulo de ataque, a= 4°, tem-se o ponto de 

máximo da relação CL/CD = L/D = 23,5. 

2 Exemplo 2 - Uma asa com superfície alar de 3D m e perfil N.A.C.A. 

Solução: 

Tem-se: 

2 3012 desloca-se à velocidade de 210 km/h J?roduzindo 
uma força de sustentação de 5000 kgf = 49035 N. A mas­

sa especÍfica do ar nas condiç6es de v6o € 0,092 kgf 
m- 4 s 2 = 0,90 kg/m3 . Qual é o ângulo de ataque e o va­
lor da força de arrasto? 

V= 210 km/h = 58,33 m/s 
-4 2 3 

p = 0,092 kgf m s = 0,90 kg/m 

A sustentação é dada por: 

1 

2 

Substituindo tem-se: 

CL = 2 5000 

58,332 0,092 . 

2 49035 
CL = 

2 o., 9 o •. 58, 33 

donde 

-4 . 30 kgf m 

kg 
-3 2 . 3.0 kg m m 

com esse valor de c1 tira-se do gráfico: 

e 

L 
C L = _l_p_V--:::2:--S 

2 

1,06 = -2 2 s m (adimensional) 

-2 
m s 

= 1,06 -2 2 
s m (adimensional) 

CD = 0,08 



Calcula-se portanto: 

_P_ 

2 
s v2 

= 375,6 kgf = 3674,6 N 

. -1.2.3. Forças gue atuam no av1ao 
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Até aqui tratou-se apenas das forças atuantes nas asas .. 

Deve-se avaliar agora o avião como um todo. 

Embora a sustentação seja produzida apenas pelas asas, 

todo o avião oferece arrasto, isto é, o arrasto total é composto 

de parcelas devidas às asas, fuselagem, lemes, estabilizadores, 

trens de pouso, enfim, todo elemento que ofereça resistência aero­

dinâmica ao movimento. As parcelas devidas às asas, e empenagens, 

que têm perfis. característicos já estudados, são calculadas atra­

vés das curvas características dos perfis, como as da figura 4. 

As parcelas do arrasto devidas ã fuselagem, carenagens e 

outras partes expostas ao escoamento podem ser estimadas de várias 

maneiras dependendo da precisão necessária. Uma das maneiras é a 

que associa ã toda a aeronave, exceto as asas (e outras superfícies 

cujo arrasto póde ser melhor estimado pelas curvas caracterísitcas) 

como scendo equivalente a uma superfície plana colocada perpendicula!_ 

mente ao vôo. Outra maneira é a que considera como área de refe­

rência a "área molhada" isto é, a somatória de todas as superfí­

cies da aeronave (exceto as asas) que estão em contato com o ar em 

escoamento. Esse método é mais usado para estimar o arrasto das fu 

selagens _(Figura 5). De qualquer modo, o que se deseja é um coefi 

ciente de arrasto associado a uma superfície de referência, de mo-
-do que as expressoes para o arrasto sejam da forma 

D = 

onde: 

1 

2 

CD coeficiente de arrasto dado em função de dete·:rminada superfí­

cie de referência. 

SR = superfície usadâ::como referência. 



FIGURA 5 - SUPERFÍCIES DE REFERÊNCIA ?/ESTIMATIVA 00 ARRASTO: FUSE'LAGEM 

S: ÁREA FRONTAL 

\ , 
SW : AREA MOLHADA 
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f costume dividir-se o arrasto total em parcelas compo­

nentes associadas aos fenômenos físicos ligados ao escoamento ou às 

forças geradas. Uma das.dívisões aceitas é a que separa o arrasto_ 

devido ao atrito (esforços tangenciais) e devido à distribuição de 

pressão (efeito de esforços normais). Outra divisão usada é a que 

separa o arrasto em arrasto de sustentação nula isto é, o arrasto 

que tem a aeronave na situação em que a sustentação é zero e o ar­

rasto induzido que aumenta com a sustentação. 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 fenôme­

no de vórtice de ponta de asa. 

Um parâmetro de grande importância para expressar o de­

sempenho aerodinâmico do avião é a razão sustentação/arrasto ou efi 

ciência aerodinâmica! 

E = 
L asa = 

c 
ou simplesmente E = 

Dto tal 

A eficiência aerodinâmica de um determinado av1ao depen­

de de Rey,M e do angulo de ataque; Para ReyeM constantes será fun­

ção do ângulo de ataque. Nos aviões subsônicos a eficiência máxima 

está tipicamente entre 10 e 25, enquanto que nos supersônicos é da 
ordem de 5 a 10. 

A figura 6 apresenta curvas típicas que correlacionam c1 



FIGURA- 6 -CURVAS DE C0 ,CL, OC e E TÍPICOS DE UM AVIÃO SUBSÔNJCO [REF. 2] 
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O( 
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A curva de CL contra CD é a polar ou polar de arrasto, 

que dá o valor Emax obtido no ponto em que uma reta passando pe-

la origem tangencia a curva isto é, no ponto de máxima 

~· Aparecem ainda as parcelas CDo e CDi do arrasto. 
D 

relação 
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Efeito da compressibilidade do ar. 

Dependendo do grau de compressibilidade do ar em funçâo 

da velocidade de deslocamento ou mais propriamente, do numero de 

Mach, o vôo pode ser separado nos seguintes intervalos típicos [2] 

subsÔnico incompressível o < :M < o' 5 

subsônico compressíve 1 0,5 < M < o' 8 
trans Ônico o' 8 < M < 1,2 

~ 

1,2 M s upe rs oni co < < s 
hipersônico s < M 

Enquanto o número de Mach do escoamento livre for menor 

que O ,5, valor considerado típico, os efeitos da compressibilida­

de podem ser desprezados. Acima desse valor. o arrasto crescer~ -
devido à formação de onda de choque. Geralmente entre 1'-1 = O, 70 e 

0,85 faz-se sentir um abrupto crescimento do arrasto devido à com 

pressibilídade. O enflechamento das asas das modernas aeronaves a 

jato visa deslocar a zona de aumento do arrasto para as velocida 
des maiores, ou seja, paraM 0,85 a 0,90. 

A figura 7 mostra a polar de arrasto típica de um jato 
de transporte para vários valores de M. 

FIGURA 7- POLARES DE UM AVIÃO A JATO COM VELOCIDADES NA REGIÃO DE VÔO ALTO 

SUBSÔNICO - BAIXO TRANSÔNICO. [REF. 2] 

I, O r------.-----.-----,-----.------, 

0,9 f-----+--

0~----L~L---LL------L-----L-----~ 

o 0,01 0,02 0,03 0,04 0,05 

Co 



1.2.4. Vôo retilíneo em nível 
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Um avião.em voo retilíneo, em nível, nao acelerado, apr~ 

senta o sistema de forças como da figura 8a onde a resultante ae­

rodinâmica já aparece dividida em componentes de sustentação e 
arrasto. 

Se for desprezada a força de estabilização aplicada na 

cauda e consideradas as demais forças; sustentação, arrasto e tra 
ção, aplicadas no centro de massa ou (CG), ter-se-á o esquema sim 

plificado da figura 8b. que será usado daqui por diante, onde a 

sustentação é igual ao peso e a tração igual ao arrasto. Recorren 

do-se à expressão da sustentação (eq. 1) vê-se que para essa con­

dição de vôo. 

W = L 

s 

p 

sao constantes e variáveis 
v 

Conclue-se que no vôo retilÍneo em nível, para cada velo 
cidade há um c

1 
e portanto um a compatível (figura 10). A atitude 

do avião isto é, o angulo que uma linha de referência da fusela­

gem faz com a horizontal depende do angulo de ataque que por sua 

vez é função das condições de vôo: densidade do ar, peso e veloci 

dade do avião. 

1.2.5. Força de tração e pdt~~cia nec~ssiria ao vôo 

Analisa-se a seguir, simplifícadamente, a potência nece~ 

sária ao voo. 

O grupo motopropulsor fornece a força para acelerar o 

av1ao e mant~-lo em vôo, contrariando o arrasto. Nos motores a 

pistão costuma-se dar a potência em HP; para os turbohélices em 

HP equivalente, enquanto que nos turbojatos e turbofans não se fa 

la em pot~ncia mas sim em tração (força). 

A potência média necessária para o voo e, pela aplicação 

da definição; 

Potência = força de tração x velocidade aerodinâmica 

Para o vôo retilíneo em nível com velocidade constante, 

como já foi mostrado, a tração deve ser igual ao arrasto e a· po­

t~ncia será: 

P = D V 



FIGURA 8- FORÇAS: VÔO NÃO ACELERADO, EM UM PLANO HORIZONTAL (OU EM NÍVEL) 

(SUPONDO-SE QUE NÃO HAJA FORÇAS LATERAIS) 

o.) NÃO SIMPLIFICADO 

TRAÇÃO 

b) SIMPLIFICADO 

L 
SUSTENTAÇÃO 

PESO 

w 

L 

ARRASTO 

SUSTENTAÇÃO 

PESO 

w 

FORÇA 
ESTABILIZADORA 

L=W 

T=D 
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FIGURA 9 -DUAS CONDIÇÕES LIMITES DO VÔO RETILÍNEO EM NÍVEL 

a) 

L 

w 
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ataque pequeno 
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p 

Asa 
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Para V = 400 km/h (velocidade 

máxima, ver 

Exemplo 3) 

tem-se: c
1 

= 0,30 e portanto 

= 

= 

= 

= 

Nota:- Essa é a situação de v~ 

locidade máxima, limita 

da pela potência dispo­

nível, para esse p. 

b) 

L 

w 

Baixa velocidade, angulo de 

ataque grande 

SOOOkgf [49 o 35 N_] 
0,092 kgf m -4 2 [o, 9 O kg/m 3] s 

uerfil NACA 23012 

30 m 2 

Para c1 = 1,55 (C1 - . ) e max1m0 

- 21° portanto a - tem-se: 

V = 48,35 m/s = 174 km/h 

Nota: Essa é a situação de 

velocidade mínima 

(CLmâximo) para esse p. 

-16-
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Expressando-se a força total de arrasto do avião em fun­

çao de áreas de referência e coeficientes adimensionais ter-se-a 
a potência necessária ao voo: 

p = --- p v c . s + ( 
1 2 
2 D 

arrasto da asa 

onde: 

1 

2 

arrasto do resto 

da aeronave 

CD = coeficiente de arrasto da asa 

S = área da asa 

CDW = coeficiente de arrasto do restante da aeronave 

Sw = área da superfície molhada do restante da aeronave (W de Wet) 

Mostra-se na figura 10 um gráfico típico de -potência ne 

cessâria para o vôo retilÍneo em nível e velocidade constante a 

uma determinada altitude (massa específica do ar). 

FIGURA 10- POTÊNCIA NECESSARIA PARA O VÔO RETILÍNEO EM NÍVEL, 

PARA O AVIÃO DO EXEMPLO 3, COM p :0,092 Kgf m4 s2 
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/ 
/ 

/ 

/ RESTANTE DA y AERONAVE 

-----------------/~<(~--------~ ASA 
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/ _ ...... 

ao 100 120 m/s 
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f apresentado a seguir um exemplo comnleto do cômputo de 

alguns dos parâmetros do vôo de um bimotor a hélice. 

Exemnlo 3: Um avião bimotor a hélice tem as seguintes característi­

cas: 

-peso bruto (em vôo): W = 5000 kgf 

- sunerfície alar: S = 30 m2 

- asa com perfil NACA 23012 - admitindo-se que a curva carac­

terística do perfil representa o comoortamento das ,asas nas si­

tuações analisadas. 

- "área molhada" exceto as asas (fuselagem, 

etc): Sw = 140 m
2 

empenagem 

- potência Útil máxima contínua de cada moto~ já inclui­

do o rendimento da hélice: 

ao nível do mar: 

a 30QO m 

- CDW = 0,0038 

P = 600 HP 
NJV1 

P = 4 20 HP 
c 

a) Para vôo em linha retaem nível e a velocidade constante de .400 

km/h, a 3000 m de altitude com densidade do ar igual a O, 092 

kgf • m-4 . s
2 

@,90 kg/m 3] 

Pergunta-se: al) Qual -e o ângulo de ataque? 

az) Qual - valor do arrasto da asa? e o 

a3) Qual - valor do total? e o arrasto 

a4) A notência disponível e suficiente 

Solução: 

a
1

) Para o voo em questão deve-se ter: 

L = W e 

retomando-se as fórmulas fundamentais 

1 

2 
e 

T = D 

1 

para o vôo? 



com W = 5000 kgf te~-se: 

5000 = 1 

2 

donde tira-se; c 1 = 0,30 

2 
c

1
. 0,092. 30.111,11 
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com esse valor de c
1

, das curvas características do nerfil sai: 

ângulo de ataque 

o' o 15 coeficiente de arrasto da asa 

a
2

) A força de arrasto das asas sera: 

= 1 

2 
P v

2 
s = o,o1s.--1--. o,092 . 111,11

2 

2 

255,5 kgf ~506 ~ 

30 = 

a 3) Para se calcular o arrasto total falta o arrasto do restante 

da aeronave que no caso pode ser estimado através da área mo­
lhada. Denominando DF com F de fuselagem, 

1 

2 
substituindo ... 

= o, o o 38 .. --
1
--. o ' o 9 2 . 111 , 11

2 
. 14 o = 

2 
302 kgf 

G964. NJ 
o arrasto total da aeronave será portanto: 

DTO TAL = 255,5 + 302 = 55 7 '5 kgf ~469 NJ 

Nota: a expressao para o arras to total e: 

DTO TAL 
1 1rz 

(CD SA + c sw) = -- p •' 
2 A Dw 
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a 4) Para o voo retilíneo em nível nao acelerado, com arrasto D, a 

potência necessária será: 

p = D (kgf). V(m/s) 

76 

substituindo, 

HP 

p = 815 

ou P = D (N) • V(m/s) Watts 

HP = 608 kW 

como os dois motores tem um total de 840 HP conclui-se que a potên.-

cia é suficiente para o vôo. Essa velocidade está perto da 

ma que se consegue nessa situação. 

máxi-

b) Para vôo em linha reta, em nível, a velocidade constante, próxi­

ma da velocidade mínima, na mesma altitude de 3000 m. Pergunta-se: 

Qual é o ângulo de ataque. e potência necessária para a condição 

de velocidade mÍnima e portanto c
1 

máximo? 

Solução: 

Tira-se, das curvas características: 

1,55 e 

das equaçoes do voo têm-se: 

=V v w . 2 5000 . 2 = 
CL p s 1,55 . 0,092 . 30 

o arrasto total do avião, nessas condições sera: 

D = 1 . 0,092 . 48,35 2 (0,18 . 30 + 0,0038.140 
2 

0,18 

48,35 m/s = 

174 km/h 

= 637,9 kgf; 

~251 N] 



a potência necessária para o vôo sera portanto: 

p = D • V 

76 
= 406 HP ~02 kl~ 

c) Mesmas condições do Ítem b, só que ao nível do mar com 

-4 
p = 0,125 kgf m 

Solução: 

2 
s 3 1,226 kg/m 
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Os coeficientes sao os mesmos do ítem b; A massa específica 

maior dará a sustentação para o vôo, a velocidade menor: 

v __,\ ~ - 5000 . 2 

Vc
1
-. s .-~ 1,55 . 30 o,l25 

41,48 m/s 149,3 km/h 

o arrasto total sera: 

D = 1 2 0,125 . 41,48 (0,18 . 30 + 0,0038.140) = 637,9 kgf 
2 

(o mesmo que o do Íte~ b) 

a potência também será a mesma isto é, 348 HP. ~-59 k~ 

Nota: Como o peso, a sustentação, o c1 e o CD sao os mesmos para 

as duas situações; a 3000 me ao nível do mar, tem-se: 

= 

sendo o Índice 1 para 3000 m e o 2 para o nível do mar. Como 

P v2 s 
1 1 e 



>. 

-:-2'2-

Dl .pl vz 
Tem-se = 1 = 1 e portanto 

Dz Pz v2 
1 

= 

ou seja: Com um determinado ângulo de ataque o valor do arrasto in 

depende da altitude: se a massa específica diminui, a velocidade 

deve aumentar para dar a mesma sustentação e consequentemente o 

mesmo arrasto. Decorre daí que a potência para o vôo é função un1 
camente do peso e da velocidade. 

1.2.6. Características de alguns aviões 

Para dar uma idéia· geral dos tipos e características dos 
aviões fabricados atualmente, elaborou-se o Quadro I, que contém 

dados de alguns dos aviões representativos. 

1.2.7. Nota sobre a massa específica 

A massa específica do ar que aparece nas fÓrmulas bási­

cas é uma característica das condições atmosféricas, composição, -

altitude,· temperatura e umidade do ar. A rigor, em cada situação 

a massa e-specífica do ar tem um determinado valor. No entanto,- fez 

-se necessário um modelo de atmosfera que fornecesse as várias ca­
racterísticas em função da altitude. Estabeleceram-se para tanto, 

alguns modelos de "atmosfera padrão" ou atmosfera tipo, destacando 

-se a da OACI*. 

No Quadroii sao apresentadas algumas das principais ca 

racterísticas da atmosfera padrão da OACI. 

* Organização de Aviação Civil Internacional 
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QUADRO II 

AThDSFERA PADRÃO DA OACI - RESlNO ADA.PTAOO. FONTE : MANUAL OF 1HE IÇAO STAl\iDARD 

ATh10SPHERE, 2nd ED. 1964. 

ALTITUDE ALTITUDE TEMPE- PRESSÃO ~WSSA ESPECIFICA VELOCIDA. 
-

GEOMETRICA GEOPO'IENCIAL RATURA DE ID SOM 

m' o c rrb - kg/m
3 m/s m razao razao 

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

o o 15,00 1013,25 1,00 1,2250 1,00 340,29 

500 500 11,75 954,61 0,94 1' 16 73 0,96 338,37 

1000 1000 8,50 898,76 0,88 1,1117 o ,91 336,43 

2000 1999 2,00 795,01 0,78 1,0066 0,82 332,53 

3000 2999 -4,49 701,11 0,69 0,9095 o, 74 328,58 

5000 4996 -17,47 540,48 0,53 o, 7364 0,60 320,54 

10000 9984 -49,90 265,00 0,26 o ,4135 0,337 299,53 

11019 11000 -56,50 169,75 0,22 o. 3639 0,297 295,07 

20000 20000 -56,50 55,29 0,05 0,0889 o ,072 295,07 

32162 32000 -44,50 8,68 0,008 o .01325 0,001 303,13 

NOTA: A apresentação original tem tabelas com altitude de 50 em 50 metros e com 

maior número de casas decimais, além de apresentar outras grandezas carac­

terísticas da atmosfera. 

-E 

8 
o ...; .., 

o o 
o 
ó 
"' 

w 8 
o o 
:> ~ 

1- -

!:i 
< 

+ o,oot0°C/m 

~ 

0-+----1-------'"------

Caracte rís ti cas 

1- O ar é um gás perfeito, seco. 

2- Ao nível do mar; 

Pressão: P = 1013,250 rnb 
o o 

Temperatura: T x 15,00 C - o 
~fussa específica: p: 1,2250 kg/m3 

3- O gradiente térmico vertical é: 
a) de -5000 m' até 11000 m': 

-0,0065 °C/m' 

b) de 11000 m1 até 20000 m' = zero 

c) de 20000 m' até 32000 m' : 

+ 0,0010 °C/m' 
m1 = metros geopotenciais 



QUADRO I 

<t 
FABRICANTE MODELO o PASSAGEIROS (é PESO BRUTO 

I <f: ::> 

E E MISSÃO <> ou o MA,XIMO DE 
<t <-
..J ~ E PAIS DESCRIÇÃO :::> CARGA DECOLAGEM 
11. w ~ 
- > 1 k ot 1 0: z 
1- "' 

PIPER PESSOAL UT. 
® 

PA-18·180 - 2 10,8 79 4 
U.S.A. TREINAMENTO 

CESNA PESSOAL UT. ® 
CESNA 152 - 2 lO, I 760 

U.S.A TREINAMENTO 

EMBRAER EMB 710 PESSOAL 
I 3 9,8 I 361 

BRASIL CARIOCA TREINAMENTO 

EMBRAER EMB 810 
EXECUTIVO 2 4- 5 11,9 2154 

BRASIL SENECA 2 

EMBRAER EMB 820 
EXECUTIVO 2 6-9 12,4 3175 

BRASIL NAVAJO 

EMSRAER EMB 312 TREINAMENTO 
2 - 11 '2 2355 

BRASIL T-27 MILITAR 

PIPER AIRCRAFT PA-31 TI 
® 

EXECUTIVO - 7 12,4 3946 
U.S.A. CHEYENNE 

EMBRAER EMB 110 P2 TRANSPORTE 
2 18 15,3 5670 

BRASIL SANDEIRANTE COMER. PAX 

DE HAVILLANO OHC-61300 COMERCIAL 

CANA OI\ TWIN OTTER 
2 

PASSAGEIROS 
20 19,8 5670 

EMBRAER S:MB 120 COMERCIAL 
2 3Ó 19,8 9 070 

SRASIL BRASILIA PASSAGEIROS 

LOCKHEEO c 130 22 000 
TRANSPORTE 2 40,4 70 816 

u.s.A. HERCULES kot 

TUPOLEV I 00 
162.750 TU- 114 TRANSPORTE 5 5 I, I 

URSS I 7 2 

(i)·COMPRIMENTO DE PISTA AO NIVEL DO MAR ,15°C,SEM VENTO, DECLIVIDADE DE PISTA: NULA 

Q) -N9 DE ASSENTOS INCLUINDO TRIPULAÇÃO 

~-ESTIMATIVAS ;AVIÃO AINDA NÃO EM FABRICAÇÃO 

·• 

GRUPO MOTOPROPULSOR 

VELOCIDADE 

POT~NCIA MAX IMA 
MOTORES TIPO MARCA 

MÁXIMA AO 
E 

N!! 
MODELO 

NIVEL 00 MAR 
( Km/h) 

I p LYC 0320 150 hp 208 

I p LYC 0235 I 10 hp 197 

I p LYC 0540 235 hp 2 50 

2 p CONT TS I O- 360 220 hp 361 

2 p LYC TIO 540 350 hp 4 32 

I TP PWC- PTGA -25C 750 eshp 450 

2 TP PWC • PTGA- 1 I 728 eshp 457 

2 TP PWC- PTSA-34 783 oshp 457 

2 TP PWC- PTSA • 27 680 eshp 336 

2 TP PWC· PWIOO 1500 eshp 525 

4 TP ALL 501- D22A 4 660 shp 680 

4 TP NI(-12MV ISOOO shp 864 

P ' MOTOR A PISTÃO E HÉLICE 

TP = TURBOHÉLICE 

eshp , EQUIV. SHAFT HORSEPOWER; HP 

COMPRIM ENTif 

DE PISTA 

(BASICO) 

DECOLAGEM 

POUSO 

(ml 

O, 153 

P. 260 

o. 409 

P. 366 

o. 3 70 

P. 588 

o. 368 

P. 603 

o. 740 

P. 5 50 

NÃO OISPONIVEL 

o. 740 

P. 507 

o. I 143 

P. 131 8 

o. 366 

P. 320 

o. 1300 ® 

P. 1300 

o. 1630 

P. 1460 

NÃO OISPONIVEL 

EQUIVALENTE 

OBSERVAÇÕES 

PEQUENOS MONOMOTORES 

A PISTÃO 

BIMOTORES A PISTÃO 

TREINAMENTO TURBOHÊLICE 

MILITAR 

BIMOTOR TURBOHÉLICE 

EXECUTIVO 

BIMOTORES TUR80HÉLICE 

PARA TRANSPORTE DE 
PASSAGEIROS ( HA' VER· 

SÕES PARA CARGA ) 

QUAORI MOTORES TURBO-

HÉLICE CARGA OU PAX. 

CIVIL OU MILITAR 

I 
N 
+:-



QUA ORO I ( Conti nua.çõ.o) 

<t 
FABRICANTE MODELO o PASSAGEIROS n: .PESO BRUTO 

o<t :::> 
o 

E E MISSÃO 
l> ou <(~ MÁXIMO DE <( 

; ..J ~ E PAIS DESCRIÇÃO :::> CARGA w~ DECOLAGEM 
~ > I kg f ) n: z 
~ LU 

EMORAER EMB 32668 TREINAMENTO 
2 - 10,9 5 220 

BRASIL XAVANTE MILITAR 

CESNA TREINAMENTO 
T- 378 ~ - 10,3 3000 

U.S.A. MILITAR 

GATES LEARJET ® 
35A EXECUTIVO - lO 12,0 7 7 lO 

' 
US.A. 

BOEING TRANSPORTE 
737- zoa 2. 115 28,3 52 620 

U.S.A. COMERC. PAX 

AIRBUS INDUSTRIES TRANSPORTE 
A- 300 84 3 251- 336 45,0 165 500 

MULTI NACIONAL COMERC. PAX 

!J AIRBUS INOUSTFJIES TRANSPORTE 
)' A -310 200 2-3 205-265 44,0 132 000 
) 

' 
MULTI NACIONAL COMERC. PAX 

; 

) 
) BOEING TRANSPORTE 
1 767 - 200 2 -3 211-255 47,6 136 000 
,::.} U.S.A. COMERC. PAX 

BOEING TRANSPORTE 

u.s.A. 757 - 200 
COMERC. PAX 

2 178- 196 37,9 99 aoo 

BOEING TRANSPORTE 
727- 200 3 145 32,9 66 660 

U.S.A. COMERC. PAX 

MC OONNEL DOUGLAS TRANSPORTE ( 

DC-10-30 3 250- 380 50,4 259460 
U.S.A. COMERC. PAX 

BOEING TRANSPORTE 
747-:ZDO 3 4 52 59,6 356 000 

U.S.A. COMERC. PAX 

BRITISH AIRSPACE TRANSPORTE 
CONCORDE 3 108- 12 8 2 5, 5 185070 

AEROSPATIALE SUPE RSONICO 

(!)-COMPRIMENTO DE PISTA AONIVEL 00 MAR ,15°C,SEM VENTO, DECLIVIDADE DE PISTA: NULA 

~-N9 DE ASSENTOS INCLUINDO TRIPULAÇÃO 

®·ESTIMATIVAS; AVIÃO AINDA NÃO EM FABRICAÇÃO 

®-MELHOR VELOCIDADE DE CRUZEIRO 

®-VELOCIDADE MAX I MA @-TAMBEM RR,GE OU P13oW EQUIVALENTES 

GRUPO 

MaiORES TIPO 

N \! 

I TJ 

2 TJ 

2. TF 

2 TI" 

2 TF 

2 Tf 

2 Tf 

2 TI' 

3 TF 

3 TF 

4 TF 

4 TJ 

VELOCIDADE 
(i) 

MOTO PROPULSOR COMPRIMENTO 
MÁXIMA OU DE PISTA 
MELHOR DE 

(BASICO) 
TRAÇÃO CRUZEIRO MARCA DECOLAGEM 

E MÁXIMA AO IKm/h) 
POUSO 

MODELO NIVELDO MAR ou 
Mo. c h lm) 

RR VI PER 2.0 

MK 540 
1550 eshp M 0,6 NÃO DISPONIVEL 

CAE J 69- T- 2.5 466 kgf 680 Km/h NÃO OISPONIVEL 

® o. 12.90 
GA TfE7312 1600 kl)f M 0,77 

P. 9"10 

® o. 1830 
PSW JTBD -17 7 270 kgf 0,73 - 0,78 

P. 1260 

® ® o. 2650 
GE CF6- 50C 23860 kl)f M 0,86 

P. 1640 

(§) @ o. 1740 
GE Cf -660AI 21 816 kl)f M 0,84 

P. 1660 

® ® D. 2040 ® 
PEIW JT90-7R4 21818 kQf M 0,80 

P. I 430 

® ® D. 2 090 ® 
RR RB211·535C 16818 kgf M 0,80 

P. 1370 

® o. 3050 
PtlW JT908 •17 7 270 kgf 0,80- 0,84 

~ 1610 

@ o. 3170 
GE CF6- 50C2 23 860 kQf M 0,82 

P, I 630 

® ® o. 3 200 
P13oW JT907W 21816 kgf M 0,8 4 

P, I 360 

OLYMPUS 593 
@ o. 3430 

17272kgf M 2 + 
MK602 P. 2 200 

P • MOTOR A PISTÃO E HÉLICE 

T P • TURBOHE'LICE 

T J • TURBOJATO 

T F • TUR BOFAN 

oshp • EQUIV. SHAFT HORSEPOWER; HP EQUIVALENTE 

OBSERVAÇÕES 

TURBOJATOS MILITARES 

DE TREINAMENTO 

TURBOFAN EXECUTI V9 

TRANSPORTE COMERCIAL 

DE PASSAGEI AOS (HAVER· 

SÕES PARA CARGA) 

TRANSPORTE SUPERSÔNICO 

DE PASSAGEIROS 

I 
N 
(.r1 

I 
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1.2.8. ESTOL (STALL) 

Para que .o avião voe com velocidade mínima deve voar com 

ângulo de ataque suficientemente grande para obter o c1 máximo. 

Nessa situação estará na iminência de entrar em estol. O fenôme 
no desenvolve-se da seguinte maneira: 

1) O avião voando com c1 · tem um aumento do ângulo de ataque(pr_o max 
posi tal ou acidental). 

2) Com ângulo de ataque maior que a há uma perda de sustenta CLmax • 
çao e o avião começa a cair. 

3) Pelo fato do avião ter o centro de massa convenientemente loca­

lizado e pelas forças de .arrasto nessa situação, aplicadas atrás 

do centro de massa, durante a queda, apontará o nariz para bai­
xo. 

4) Adquire assim, situação de voo descendente com ângulo de ataque 

menor que o de c1 e poderá gradativamente voltar ao vôo em max -
nível. 

~ 

Deve-se ressaltar que a recuperaçao da condição de voo 

se faz à custa de uma perda de altura, que depende das caracterís­

ticas do avião.e é geralmente significativa. 

Nos vôos normais o estol é um fenômeno a ser evitado. A 

velocidade de estol que varia com a densidade do ar é usada como 

valor de referência para onerações de decolagem, subida e pouso, -
onde em certas situações, os regulamentos exigem que a velocidade 

de vôo seja no mínimo uma certa porcentagem maior que a de estol. 

f importante lembrar que rajadas de vento ascendentes p~ 

dem ser uma das causas do aumento do ângulo de ataque e levar ao 

estol, quando o avião já está a baixa velocidade. Essa situação é 
potencialmente perigosa durante a aproximação para o pouso. 

1.2.9. Dispositivos hipersustentadores 

As asas de um avião moderno de transporte têm a capacid~ 

de de modificar seu oerfil e aumentar a área, deslocando partes do 

bordo de fuga e de ataque, alterando assim as características de 

sustentação e arrasto para melhor desempenho nas operações de pou­

so e decolagem. No caso do pouso o flape age também como freio aero 

dinâmico aumentando o arrasto, contribuindo para desacelerar a ae­
ronave. 



-27-

Ná figura 12 sao mostradas tr~s cbnfigurações do perfil 

da asa de um avião moderno de grande porte e na figura 11 aprese~ 

tam-se curvas hipotéticas da variação de c1 e a para o perfil bá­

sico e o mesmo perfil com os dois dispositivos hipersustentação: 
flape no bordo de fuga e slat, no bordo de ataque. 

Esses dois tipos de dispositivos deram origem as concep­

ções mais elaboradas e aperfeiçoadas que se dispõe atualmente. Fi 
gu!a 12. Há vários tipos de flapes, diferenciados principalmente 
pela maneira de articulação no perfil bâsico O slat pode ser 

também do tipo fixo isto é, simplesmente uma fenda (slot) no 

aerofÓlio. 

Embora os dispositivos de hipersustentação tornem a con~ 

trução das asas muito mais complicadas, o seu uso justifica-se 

porque melhora consideravelmente o desempenho no pouso e decola 

gem, reduzindo a velocidade de operação e portanto o comprimento 
de pista.necessário, permitindo assim uma otimização da aeronave 

no cruzeiro. 

FIGURA 11 -SUSTENTAÇÃO CONTRA ÂNGULO DE ATAQUE TÍPICOS PARA DISPOSITIVOS 

HIPERSUSTENTAOORES: SLOT OU FENDA E FLAPE 

o 
•<l 
<> 
<( .... 
z 

"" l-

"' ::> 

"' 

FLAPE E SLOT 

I 
I I 
I I 
l I 
I [ 

I 
I 
I 

15 17 22 25 

ÂN GIJLO OE ATAQUE 

SÓSLOT: <í"'~ 

ASA SlMPLES 
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Controle: 

O avião é comandado através das superfícies mo­

veis que nos aviões convencionais são localizadas na cauda e nas 

asas. Os aerofÕlios da cauda; estabilizador-profundor e deriva-le 

me têm perfis simétricos. Os clerõcs localizados nas extremida-

des das asas, são articulados de tal modo que quando um 

outro desce (ver detalhe da figura 12 J, fazendo o avião 

sobe o 

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 diminuição da sustenta 

çao. 

Em uma moderna aeronave a jato o conjunto de dispositl:_ 

vos hipersustentadores e de comando e controle compreendem: 

1) controles principais nos tres eixos: longitudinal: elcrões e 

spoilers 

transversal 

vertical 

profundor 

leme 

2) dispositivos hipersustentadores uara decolagem e pouso. 

3J Freios aerodinimicos para controle da velocidade durante a des 

ci da e pouso. 

1.3. Estado da tecnologia do avião 

Há basicamente três áreas da tecnologia aeronáutica que, 

com seu. avanço, têm feito melhorar consideravelmente o desempenho 

dos avi õcs : Aerodinâmica, Estrutura e Propulsão. Serão apresenta­

das a segui r algumas das medi das de desempenho das duas primei r as, 

uma vez que a propulsão será tratada separadamente. 

1.3.1. Aerodinâmica 

- -Um dos objetivos do transporte aereo e transportar a v~ 

locidade grande, com uma boa eficiência aerodinâmica ou seja, ma­

ximizar o produto: V(L/DJ: velocidade x (sustentação/arrasto) em 

cruzeiro (võo retilíneo em nfvel não acelerado). 



FIGURA 12 -DISPOSITIVOS HIPERSUSTENTADORES E DE CONTROLE DE UM AVIÃO A JATO MODERNO 
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Já foi apontado, no entanto, que a eficiência aerodinâ­

C 

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

terísticas aerodinâmicas do veículo e também da velocidade. Os 

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

obtidos com asas de alongamento grande, perfi~ especiais e veloci 

dade relativamente baixa. [4] 

Para as atuais aeronaves de transporte subsônico o va­

lor L/D é da ordem de 16-17, em cruzeiro. Deve-se ressaltar ainda 
que os aviões precisam ter um bom desempenho na decolagem e pouso 

isto é a velocidades menores que a de cruzeiro. 

A figura 13 adaptada da re~er~ncia 4 ilustra o progres­

so apresentado nas Últimas décadas, devido a aperfeiçoamentos co­

rno asas menos espessas, enflechamento, maior carga alar devido ao 

uso de dispositivos hipersustentadores para o pouso e decolagem, 

aerofÓlios laminares etc. Note-se que o Concorde, embora 

uma relação L/D da ordem de 8, voa a velocidade tão alta 

um valor grande para V(L/D). [4} 

tenha 

que dá 

FIGURA 13- TENDÊNCIA DO VALOR DE V (L/O} PAR A AERONAVES DE TRANSPORTE 

(ADAPTADO DA REF. 4] 
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O "controle do fluxo laminar" (LFC) e o uso de asas s~ 

percríticas (SC1o\f) que aparecem no gráfico rep~esentam prováveis 

progressos da tecnologia aerodinâmica a serem introduzidos nos 

próximos anos. O controle do fluxo laminar, embora compreenda to 

da uma filosofia de projeto tem como principal arma a sucção da 

camada limite para manter um escoamento laminar, eliminado o 

deslocamento, diminuindo assim o arrasto. Espera-se com isso uma 

redução de 20 a 40% do consumo de combustível. 

1.3.2. Estruturas 

Outro objetivo da engenharia das aeronaves é minimizar 

o peso próprio do veículo e maximizar o peso de carga e combus 

tível. Uma medida de tal característica é a 1'fração peso vazio" 

que e uma relação entre o peso básico operacional e o peso maxl 

mo de deColagem. 

O quadro III dá valores típicos da relação "fração peso 

vazio" e etapas típicas de algumas aeronaves modernas. O peso bá 

sico operacional engloba: peso da estrutura da aeronave, peso do 

grupo motopropulsor, peso dos assentos, equipamentos, rádios, 

tripulação, etc., conforme definição dada no ítem "composição de 

pesos 11
, mais adiante. A maior parte do peso vazio é devida à es­

trutura, que é da ordem de 30% do peso máximo de decolagem. Esp~ 

ra-se que no futuro próximo haja redução razoável desse peso pe­

lo uso de novos materiais compostos que substituirão em partes 

as ligas de alumínio da estrutura convencional, levando a uma re 
dução do peso da estrutura de até 25% e consequentemente a uma 

redução do consumo de combustível de até 15%. 

QUADRO -III - FRAÇAO PESO BÁSICO OPERACIONAL/PESO l\'1AX DE DECOLAGEM 

DE ALGUMAS AERONAVES DE TRAt\ISPORTE. 

AERONAVE PESO l/IAX DE DE COL FRAÇÃO FAIXA ALCANCE 

(kgf) PBO/PMD (milhas náuticas) 

BOEING 747-200B 356000 0,49 4700 

DOUGLAS DC-10-30 259460 0,47 4 700 

BOEING 727-200 86860 0,51 2000 
. 

BOEING 737-200 5 2620 0,50 1600 

FOKKER F.27 11250 0,62 700 

BANDEIRANTE 56 70 0,63 700 
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