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Resumo

A aviacgdo ultraligeira refere-se a aeronaves de asa fixa e rotativa cuja simplicidade e
baixo custo tornaram o sonho de voar numa realidade cada vez mais proxima e mais

acessivel ao comum cidadéo.

Com niveis de desempenho e seguranca que rivalizam com os dos maiores fabricantes
de avides, as aeronaves ultraligeiras tornaram-se um verdadeiro sucesso de vendas para
guem apostou na sua concep¢do e producdo. Um dos casos mais famosos € o do Burt
Rutan, famoso entusiasta aeronautico norte-americano, cujas aeronaves (inicialmente da

classe ultraligeira) venderam por todo o mundo.

Definem-se dois objectivos para o projecto, numa primeira fase, pretende-se dar a
conhecer os principais parametros a determinar no processo de dimensionamento

conceptual de um avido ultraligeiro.

Numa segunda fase, pretende-se analisar e melhorar o desempenho aerodinamico do
avido sendo a solucdo mais eficiente determinada de acordo com os resultados dos

testes realizados.

Palavras-chave: Aeronave ultra ligeira, dimensionamento, aerodindmica, conceptual,

projecto.
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Abstract

Ultra light aviation refers to airplanes of fixed and rotating wings whose simplicity and

low costs has brought the dream of flight into a reality closer to the common person.

With performances and security levels that rival with those of big aircraft manufactory
companies, ultra light aircraft have become an outstanding sales success to those who
have invested in their development and production. One of the most known examples is
that of Burt Rutan, a famous aeronautics enthusiast whose aircraft (initially light

aircraft) have soled all over the world.

On this thesis, and on a first stage, a presentation will be made on the primary
parameters to be determined in the process of dimensioning a conceptual ultra light

aircraft.
On a second stage, we will analyze and optimize the aerodynamic performance of the
aircraft. The most efficient solution will be determined by the results of the tests

performed.

Key words: Ultra light aircraft, sizing, aerodynamics, conceptual, project.
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Glossario

AOA — Angulo de ataque.

Asa — Superficie sustentadora da aeronave, caracteriza-se por uma determinada forma e

perfil alar.

Angulo de ataque (AOA) — Angulo formado pela corda da asa e o vento relativo.

Angulo de voo ou angulo de atitude do aviéo.

Angulo de pranchamento — Angulo de inclinacdo da aeronave segundo o seu eixo

longitudinal.

Aileron — Superficie normalmente localizada nos extremos das asas e que permitem &

aeronave rolar sobre o seu eixo longitudinal.

Antepara — Elemento estrutural transversal. D& a forma & aeronave. Existem em duas

formas, a antepara de aligeiramento e a antepara estanque.

Bordo de fuga — Parte posterior da asa.

Bordo de ataque — Parte frontal da asa que é a primeira a ser “atacada” pelo

escoamento.

Corda — A corda é a distancia que une o bordo de ataque ao bordo de fuga da asa.

Candplia — Também conhecido por para brisas é a superficie transparente de acrilico ou

vidro reforcado que protege o habitéaculo.
C.G — Centro de Gravidade
Empenagem — Superficies localizadas na cauda da aeronave e compreendem a

empenagem vertical e horizontal.

Empenagem vertical — Constituida pelo estabilizador vertical e leme de direccéo.

12
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Empenagem horizontal — Constituida pelo estabilizador horizontal e pelo leme de
profundidade.

Estabilizador — Superficie que estabiliza dinamicamente um corpo em movimento no

seio de um fluido.

FAA — Federal Aeronautics Administrations

FAR — Federal Aeronautics Regulations.

Factor de carga — Mdltiplo da aceleracdo da gravidade, é indicativo da carga ou

esforco que a aeronave esta a suportar ou podera suportar. Expresso em g’s.

Flap — Superficie hiper sustentadora localizada no bordo de fuga da asa.

Firewall — Antepara estanque localizada de modo a proteger o habitaculo contra fogo e

fumos.

Leme de direccdo — Localizado na empenagem vertical e permite & aeronave a rotacao

segundo o seu eixo vertical. Pouco utilizado pois desequilibra a aeronave.

Leme de profundidade — Localizado na empenagem horizontal e controla o

movimento de picada da aeronave ou seja a rotacdo segundo o eixo lateral.

Longarina — Elemento estrutural longitudinal.

JAA — Joint Aviation Authorities

JAR - Joint Aviation Regulations

Nervuras — Elementos estruturais da asa, sdo elementos que possuem a forma da secc¢do

da asa ou a forma do perfil alar.

13
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Numero de mach — Expressdo matematica desenvolvida pelo matematico Ernest mach

e relacionada a velocidade real com a velocidade do som no meio.

Perfil alar — Forma da seccdo da asa.

Perda — Situagcdo em que se verifica uma subita perda de sustentacdo da asa e a
acronave comega a “cair”, esta situacdo verifica-se por exemplo quando o piloto nédo
respeita a velocidade minima de voo.

Superficies hiper sustentadoras — Superficies dispostas nos bordos de ataque e de fuga
da asa de modo a; aumentar a area da asa e alterara a forma da asa permitindo o
desenvolvimento de uma maior sustentacao.

Slat — Superficie hiper sustentadora localizada no bordo de ataque da asa.

Vento relativo — Direccdo do escoamento relativamente a aeronave.

14
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1. Introducéo

1.1. Motivacéo

O sonho de voar desde sempre captou a imaginacdo de muitos, mas em tempos, apenas

uma minoria tinha a oportunidade de ver esses desejos concretizados.

Com o desenvolvimento da tecnologia e o facil acesso a esta, cedo surgiram 0s
primeiros entusiastas que se dedicavam a construcdo de aeronaves do tipo ligeiros.
Rapidamente o numero de entusiastas aumentou, levando ao célere desenvolvimento

destes avides.

Actualmente, as aeronaves ultraligeiras atingiram estagios de desenvolvimento com
desempenhos e niveis de seguranca que permitem a sua aplicacdo em outro tipo de
funcdo que ndo apenas a desportiva. O treino basico de pilotagem é uma das aplicacdes

atribuidas por algumas escolas de aviacdo e academias militares de diversos paises.

Figura 1. Aeronave ultraligeira experimental (Foto obtida em www.airliners.net
(15/08/2008)).

Existem diversos modelos e variantes deste tipo de avides, estando uma apreciavel
maioria disponivel em Kits, que os clientes poderdo montar por eles proprios. Os
reduzidos precos de aquisi¢do e baixos custos de operacdo asseguram 0 sucesso desta
indUstria com volumes de negdcios que superam as de muitos fabricantes ditos de maior

relevo.

15
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1.2. Objectivo

Pretende-se que o AP-58 Emely Ill, nome da aeronave a desenvolver, seja uma

aeronave monolugar de asa baixa com o melhor desempenho possivel.

Para efeito estabeleceram-se os seguintes requisitos iniciais para o AP-58:

e Alcance: 500 Milhas nauticas (NM) sem reservas.

e Velocidade maxima: 130 nos (Kts).

e Velocidade de cruzeiro: 115 Kts a 6000 pes (ft) de altitude.

e Velocidade de perda: menor que 45 Kts respeitando a CS-VLA 1 e CS-VLA 49

e Velocidade de subida: 1000 pés por minuto (fps) ao nivel do mar, portanto bem
acima dos minimos de 360 pés por minuto impostos pela CS-VLA 65

e Distancia de descolagem: inferior a 300 m seguindo a CS-VLA 51

e Distancia de aterragem: inferior a 350 m seguindo 0s mesmos regulamentos
respeitando a CS-VLA 75.

e Peso maximo a descolagem: entre 1000 e 1200 Ib.

e Factor de carga: compreendidos entre -2,0 e 4,0 g's seguindo a CS-VLA 301 e
respeitando o factor de seguranca de 1,5 imposto pela CS-VLA 303, ter-se-a
como factores de carga limite -2,0a 6,0 gs.

e Construcdo em fibra de vidro.

e Maxima simplicidade.

Os requisitos definidos tiveram como referéncia os regulamentos CS-VLA

(Regulamentos para certificacdo de aeronaves ultraligeiras).

1.3. Metodologia

O dimensionamento de uma aeronave pode ser realizado segundo duas técnicas, a de

motor fixo e a de motor variavel.

A técnica de motor varidvel consiste no dimensionamento da aeronave em concordancia

com 0s requisitos iniciais impostos pelo projectista, sendo o sistema de propulsdo
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seleccionado no final e de acordo com o0s requisitos impostos pelos resultados do

dimensionamento.

A técnica de motor fixo difere da anterior pois inicia-se com a selecc¢do do sistema de
propulsdo que ira equipar a aeronave, e partindo deste ponto é entdo realizado o
dimensionamento de toda a aeronave. Sera esta a técnica que se ird utilizar para o

dimensionamento do AP-58.

No seguimento desta técnica, pode verificar-se que a performance da aeronave
dimensionada afasta-se do previsto nas especificacGes iniciais, pelo que nesse caso,
torna-se necesséario efectuar alteracdes de projecto e no desenho e proceder a um novo

calculo. O dimensionamento é portanto um processo iterativo.

O célculo dos diversos parametros que envolvem o dimensionamento de uma aeronave
é realizado de acordo com expressfes numeéricas, tabelas, abacos e coeficientes que
definem de uma forma estatistica a aeronave e o seu desempenho. Sendo o AP-58 uma
aeronave com uma geometria semelhante s actuais espera-se que os resultados ndo se

afastem do esperado.

O motor seleccionado para propulsionar o0 AP-58 é o Rotax 912 ULS de 100 hp as 5800
rpm, produzido pela Rotax especificamente para aeronaves ligeiras e ultraligeiras. Este
sistema de propulsdo retne uma relacdo entre peso e volume superior ao mais directo
rival, a Jabiru. Sendo de fabrico Europeu, o acesso a informacao, a disponibilidade e

apoio técnico constituem alguns aspectos que ditam esta escolha.

Figura 2. Rotax 912 ULS (Foto obtida em www.rotax.com, 15/08/2008).
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1.4. Bibliografia e Normas

Para a realizacdo do dimensionamento da aeronave conceptual teve-se como principal

suporte dois manuais, ambos da autoria do Dr. Daniel P. Raymer.

e Dan Raymer ,Aircraft Design: a conceptual Approach, AIAA Education Series
2° Edition, 1992

e Dan Raymer, Simplified Aircraft Design for Homebuilder, Design Dimension
Press, 1992.

Foram igualmente consultadas outras fontes de informacdo de forma a complementar

e/ou esclarecer diversas questdes, estando estas disponiveis na “Bibliografia”.

No processo de dimensionamento e concepcdo em CAD (Computer Aided Design), da
aeronave conceptual foram respeitadas os regulamentos impostos pela FAA (Federal
Aeronaltics Administration) mais concretamente as FAR (Federal Aeronaultics

Regulations) e as ja referidas CS-VLA

1.5. Informatica

O dimensionamento de uma aeronave é impossivel sem o recurso a computadores e aos
codigos comerciais disponiveis. Na fase do dimensionamento a necessidade de realizar
calculos complexos e iterativos levou que durante a tese se desenvolvesse uma
aplicacdo em Excel com o apoio de programacdo em “Visual Basic”. A aplicagdo tem
como base para a realizagdo dos célculos as expressdes dos manuais referidos no ponto
1.4 e que desta forma permitem a determinacao dos principais parametros que envolvem

o dimensionamento de uma aeronave generalista desta classe.

O estudo do escoamento e das forgas geradas por este na aeronave foi realizado
recorrendo aos seguintes codigos comerciais; o “Design foil” e 0 “Cosmos Floworks”,

respectivamente.
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2. Dimensionamento

2.1. Sinopse

Neste capitulo apresentam-se 0s principais passos que constituem o processo de
dimensionamento conceptual de uma aeronave ultraligeira. Este processo é iterativo
pelo que mostrar todos os passos, tornaria este trabalho algo fastidioso. Sendo assim,

apresentam-se os resultados finais com os comentarios essenciais.
2.2. Relagéo peso-poténcia

Um dos parametros iniciais a determinar € a relacdo entre a poténcia do motor e 0 peso
da aeronave.
Vhl; =248xV,, " (1)
Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 12, onde:
W — Peso da aeronave (Ib).
Wo — Peso méximo da aeronave a descolagem, ou seja, 0 peso que inclui o peso da
aeronave, do piloto, combustivel e fluidos e equipamentos diversos.
Hp — Poténcia do motor (hp).

Vmax — Velocidade maxima da aeronave em nds (Kts).

-~

(

Esta raz&o é um indicador do tamanho do motor relativamente a aeronave, e em termos
historicos, os valores encontram-se entre 10 e 15 Ib/hp. A expressao apresentada aplica-
se a aeronaves de construcdo em compdsito e com trem de aterragem fixo como € o
caso. Sabendo que a velocidade méxima desejada para 0 AP-58 é de 130 Kits retira-se
que:

Wo -0.61

h_p =248x130""" =12,73 Ib/hp
Portanto, para se ter uma aeronave com esta velocidade terminal, a relagdo entre 0 peso
e poténcia devera ser de 12,73 Ib/hp. Sabendo que o Rotax ULS produz 100 hp

determina-se uma estimativa inicial para o peso maximo a descolagem da aeronave.

W, =hpx12,73 Ib
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W, =100 x12,73=1273 Ib

Constata-se que 0 peso de 1273 Ib é um valor proximo do inicialmente especificado
(entre 1000 Ib e 1200 Ib).

2.3. Carga alar

A carga alar exprime a carga ou sustentacdo desenvolvida por cada metro quadrado de
superficie alar. De forma mais simples, a carga alar € o peso da aeronave a dividir pela
area da asa. Estatisticamente o valor da carga alar para este tipo de aeronaves ronda os

10 a 20 Ib/ ft?.

Este parametro pode ser determinado para diferentes velocidades, sendo o significado o
mesmo, ou seja, a sustentacdo que a aeronave deverd desenvolver por unidade de

superficie alar de forma a anular o peso do avido.

Para perceber o que € a sustentacdo e como se desenvolve na asa recorre-se ao principio
de Bernoulli. Para ilustrar este principio considera-se uma asa exposta ao escoamento
(figura 3). Ao atacar a asa, 0 escoamento ird dividir-se, uma parte segue pelo intradorso
(superficie inferior da asa) e a outra parte pelo extradorso (superficie superior da asa).
Devido a forma arqueada que a asa possui, 0 escoamento que segue pelo extradorso ird

estar animado de uma maior velocidade que o escoamento que segue pelo intradorso.

Bernoulli define ainda que a pressao total de um fluido é dada sobe duas formas, a da

pressdo estatica e a pressdo dindmica, sendo que essa pressao total permanece constante.

Em termos matematicos:
1
Prowa =P +EX pxVZ=cont (2)

Onde,

P — Pressédo estéatica

q =%x pxV? - Pressdo dinamica
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Das expressdes acima referidas depreende-se que quanto maior a velocidade, menor a
pressao estatica, consequentemente, o escoamento que segue pelo extra dorso tera uma

menor pressao estatica, comparativamente ao escoamento que segue pelo no intradorso.

Desta forma percebe-se que ao longo da superficie alar vai gerar-se um diferencial de
pressOes estaticas. O resultado, é a forca de sustentacdo, que se pode representar por um

vector, localizado no seu centro de pressao (figura 3).

Sustentacdo j~~~—~gForc¢a aerodindmica

Figura 3. Perfil alar, forca aerodindmica total e decomposicdo nas respectivas

componentes (Foto adaptada da referéncia bibliografica 3).

Em suma, a sustentacdo é uma forca que se desenvolve na asa devido a um diferencial

de pressdes. A sustentacdo pode ser determinada recorrendo a seguinte expressao:
L:%xprZXSxCL (3)

Onde,

V — Velocidade ( ft/s).

S — Superficie ou area plana da asa ( ft?).

C, - Coeficiente adimensional de sustentagao.

p - Massa especifica do fluido (slugs/ ft*).

Igualando o peso a sustentacdo obtém-se uma situacdo de equilibrio.
F

Sustentaca o = PPeso (4)

WO:%xprZXSxC,_ (5)
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Resolvendo chega-se a expressdo da carga alar:

" -gxC, (6)

A carga alar é um parédmetro indicativo por exemplo, da capacidade da aeronave de voar
a baixa velocidade (parametro fundamental para a seguranca do voo) ou da sua
manobrabilidade. Por estes motivos, a determinacéo deste parametro sera realizado para
a velocidade minima, que se estabeleceu como sendo de 45 Kts (esta velocidade sera

posteriormente determinada e confrontada com este valor inicial), e ao nivel do mar
onde a massa especifica serd de 0,00238 slugs/ ft*>. Valores de massa especifica

disponiveis na tabela 2, anexo B.

Substituindo obtém-se a pressdo dinamica para a velocidade minima:
q =%x pxV? =%>< 0,00238 x (45x1,689)* =6,87 Ib/ ft

Note-se que a velocidade vem em milhas e ndo em nos, o factor 1,689 é o factor de

converséo (anexo B, tabela 1).

Determinada a pressao dinamica o passo seguinte consiste em determinar o coeficiente
de sustentagdo C, maximo, para o perfil alar seleccionado. A selec¢éo do perfil alar e a
determinacdo dos parametros que o caracterizam sera o objecto de trabalho dos pontos
2.4¢€2.22.

2.4. Perfis alares

2.4.1. Introducéo

Foram analisados dois perfis alares, 0 NACA 64-414 e o Wortmann FX 63-137. Desse
estudo pretende-se determinar qual o melhor perfil para a aeronave, ou seja, qual de
ambos apresentara maior sustentacdo e menor arrasto.

Numa fase inicial, partiu-se de um valor de coeficiente de sustentacdo de referéncia para

o dimensionamento da aeronave e da asa. Concluida esta etapa passou-se a concepgéo

em CAD seguido dos céalculos nos codigos comerciais ja apresentados. Os resultados
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desses célculos, que iram cindir-se ao estudo da resisténcia aerodindmica e sustentacao,

determinaram a escolha do perfil.

2.4.2. Perfil NACA 64-414

Sendo um perfil da série 6 digitos, o0 NACA 64-414 é um perfil laminar com as

seguintes caracteristicas:

e Localizacdo da pressdo minima a 40% da corda.
e Coeficiente de sustentacédo de projecto de 0,4.

e Maéxima espessura de 14%.

O NACA 64-414 foi seleccionado pois € conhecido pelas boas caracteristicas e por ser
empregue em algumas das aeronaves classicas mais bem sucedidas da histéria da

aviagéo.

Na figura 4 apresenta-se uma imagem do perfil obtida de um dos programas utilizados,

0 “Design Foil”.

= NALCA & Series Alrfoil Window: Currently & NACA 64-414 Airfoil: |
—MACA 6 Sernies Airfoill Humber —HACA 64-414 Airfoil Plot
Murnber — Clickable
‘ Bd-414 Iﬁil ZMin. Pressure Location
| 0.4 5 Desian Lift Caefficient
{* Real MACA :l
¢ Maormalized [~ Eliminate Lower Cove??
2 | Iﬁﬁ Zhawr. Thickneszs
[T camber.dat? |'| i’ Meanline Parameter [a] mm
— Mumber OF Pointz ——  Point Distribution
" Use Baw Paints? (+ Denze Endpaints
i* Usze Splining? i~ Squished To LE
7 .
ISS : " Squished To TE [¥ Draw Circles ﬂ Frestors View |
Ptz. On Each Surface ~ Eausl Spaci v Draw Camber/fizes
Aual=pacing [+ Draw Thickness Lines

Figura 4. NACA 64-414.
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2.4.3. Wortmann FX 63-137

O perfil Wortmann é um perfil alar da série de 6 digitos, laminar que se caracteriza por
um bom coeficiente de sustentacdo maximo e por um baixo coeficiente de resisténcia.
Trata-se um perfil mais recente que o NACA 64-414 e tem sido escolhido para o

desenho de asas de aeronaves da classe da que se estuda neste projecto.

140
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Gréfico 1. Perfil Wortmann FX 63-137.

2.4.4. Consideracbes

Ambas as asas sdo semelhantes em dimensdes e geometria e foram testados para as
mesmas condi¢fes, com o objectivo de tentar realizar uma comparacdo directa de

resultados.

O dimensionamento da aeronave é directamente influenciado pelas caracteristicas da asa
e nesta etapa inicial um dos parametros a considerar € o coeficiente de sustentacdo. As
expressdes e metodologia seguidas serdo apresentadas nos pontos seguintes, para ja,

considera-se como dado de partida, um coeficiente de sustentacdo maximo de 1,6.
2.5. Carga alar

Do estudo do perfil alar considera-se o coeficiente de sustentagdo maximo de 1,6.

Substituindo na expresséo seguinte determina-se a carga alar.

w
?ozq xC_=687x16=1099 Ib/ ft?
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2.6. Coeficiente de arrasto parasita
2.6.1. Introducéo

O arrasto € a forca que se opem ao movimento do avido e pode-se subdividir em duas

formas. O arrasto induzido e o parasita.

O arrasto induzido: representa o0 arrasto produzido como consequéncia do

desenvolvimento da sustentacéo.

O arrasto parasita: representa a resisténcia oferecida ao movimento devido a
perturbacBes no escoamento provocados por antenas, rebites e pela friccdo que se

verifica entre a massa de fluido e a aeronave.

O arrasto é funcdo da forma da aeronave (geometria, &rea frontal, aspectos construtivos,
etc), da velocidade e densidade do fluido. As expressbes e o célculo passam-se a

apresentar.
2.6.2. Coeficiente de arrasto parasita
O coeficiente de arrasto parasita é dado por:

Cpo=Cp x zwet (7)

ref

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 17 onde:

Coo - Coeficiente de arrasto parasita.

C . - Coeficiente de friccdo da superficie da aeronave.
S, - Area molhada da aeronave ( ft?).

S, - Area de referéncia da asa ( ft?).

Para uma aeronave monomotor convencional, estatisticamente tém-se que:

Sue 3 8
S

ref
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Este valor, obtido da referéncia bibliografica 2, pagina 17 serve por agora de referéncia.
Posteriormente ser4 determinado um novo valor partindo da analise do desenho

realizado para a aeronave projectada.

Para uma aeronave em compdsito, monomotor e de trem de aterragem fixo tém-se que

C,=0,0065 (valor obtido da referéncia bibliografica 2, pagina 18). Com esta constante

determina-se o coeficiente de arrasto parasita
Cpo =0,0065 x 3.8=0,0247

2.6.3. Factor de arrasto devido a sustentacdo

O arrasto induzido é uma consequéncia natural da sustentacdo desenvolvida por uma
superficie alar. Sendo o factor de arrasto devido a sustentacdo dado por:

1

=———— (8

0,75x 7 x A ®
Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 18 onde:
K — Coeficiente de arrasto induzido.

A — Razéo de aspecto.

Por razdo de aspecto entende-se, a razao entre a corda (distancia entre o bordo de ataque

e 0 bordo de fuga) e a envergadura da asa.

Sentido do

escoamento l/ Corda -
-

‘I'ﬂl 5

|<7 Envergadura 4-|

Raz&o de aspecto = b _ b*
c 5

M
c
i

Figura 5. Razdo de aspecto de uma asa (Foto adaptada da referéncia bibliogréafica 3).

A razdo de aspecto de uma asa tem influéncia no arrasto por esta produzida, no alcance
e na rigidez da estrutura. Sendo um parametro definido pelo projectista, a razéo de
aspecto “A” foi definida como sendo de 8, valor frequente e que combina uma boa

rigidez da estrutura com uma boa eficiéncia aerodinamica.
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Substituindo, determina-se o factor de arrasto induzido.

1

K=———=0,0531
0,75x 7 x8

2.7. Eficiéncia aerodinamica

A razdo L/D é um parametro indicativo da eficiéncia aerodindmica da aeronave. Este
coeficiente representa a razdo entre a sustentacdo (L — lift) e o arrasto ou resisténcia (D

—drag).

Em termos gerais, pretende-se que uma aeronave seja dimensionada para voar na
melhor razdo entre a sustentagéo e a resisténcia. Se assim for, assegura-se por exemplo,
um bom consumo de combustivel. Por este motivo, a razdo L/D é determinada para a

situacdo de cruzeiro pela seguinte expressao:

E) - : ©
(\Noj S Descolagem quuzeiro
S Descolagem

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 18, onde:

L — Sustentacao.

D — Arrasto.

Oeruseirc - Presséo dindmica calculada para a massa especifica a altitude de cruzeiro e

para a velocidade de cruzeiro (Ib/ ft?).

Coo - Coeficiente de arrasto parasita.

(%j - Carga alar em cruzeiro (Ib/ ft?).
S Descolagen

K — Factor de arrasto induzido.

Nos requisitos iniciais estabeleceu-se que se pretendia que 0 AP-58 cruze a uma altitude
de 3000 ft (que corresponde a uma massa especifica atmosférica de 0,0021751

slugs/ ft*), e a velocidade de 115 Kts. Com esta informagdo determina-se a pressdo

dindmica em cruzeiro.
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Uerureiro= % X PXVeyeire = % x 0,0021751 x (115x1,689)* =41,03 Ib/ ft?

Conhecidos os coeficientes de arrasto induzido e parasita determina-se a carga alar em
cruzeiro. Recorde-se que a carga alar consiste em dividir 0 peso da aeronave pela area
da asa. O peso € um parametro que varia durante o voo, sendo o consumo de
combustivel o principal facto responsavel por essa variacdo. Com a variagdo do peso
obtém-se uma variacao da carga alar, pelo que a carga alar inicialmente determinada é
para a situacdo de peso maximo (tanques de combustivel atestados mais o peso do
piloto, mais estrutura do avido...), ja para a Situacdo de cruzeiro, 0 peso da aeronave
sera inferior pois parte do combustivel ja foi consumido nas etapas de voo prévias,

etapas essas que sdo:

e O arranque e aquecimento;
e Arolagem e o alinhamento com a pista;
e Corrida de descolagem;

e Subida até a altitude de cruzeiro.

Estatisticamente, quando uma aeronave chega a altitude e velocidade de cruzeiro
estima-se que esta ja consumiu aproximadamente 2 a 2,5% do seu combustivel, pelo

que a carga alar seréa de:

w
(%j :(—OJ x 0,98 =10,99 x 0,98 =10,77 Ib/ ft?
S Descolagen S Iniciodovo

Determinada a carga alar, a pressdo dindmica, e conhecendo os coeficientes de arrasto,
procede-se com a determinagéo da razéo L/D.

! =9,39

L ] B
(D cruzons 4L08X0,0247 o 0,0631
10,77 41,03

Recorde-se que o0 objectivo € que a aeronave voe na melhor razdo L/D, pelo que, se no
final do dimensionamento da aeronave se verificar que esta ndo atinge o alcance

pretendido, novas correcgdes serdo efectuadas.
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2.8. Fraccao de combustivel

A fraccdo de combustivel exprime a percentagem do peso da aeronave que €

combustivel e pode ser determinada pela seguinte expressao:
—RxCBhp

L
Oxmppx—

° (10

f

W 55
—=1-0,975x%xe

0

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 19, onde:

W, - Peso de combustivel (Ib).
Cgpp - Consumo de combustivel (Ib/hr/hp).

1, - Rendimento do hélice.

L/ . x x
%:) Razéo sustentacgao e arrasto.

R — Alcance (ft)

O termo (1-0,975) significa que o alcance da aeronave é calculado a partir do momento
que esta se encontra no ar. Ou seja, parte do combustivel j& foi consumido nas etapas
antecedentes do voo. Considera-se que 2,5% de combustivel é consumido no arranque e

descolagem sendo esse combustivel excluido do célculo do alcance.

Da tabela 4 disponivel em anexo B retira-se que a densidade do combustivel é de 5,7 a
100° Fahrenheit. Do manual de utilizador do motor Rotax 912 ULS obtém-se um
consumo de 4,9 galdes (U.S) /hr em cruzeiro a 75% de poténcia e a 5000 rpm de

velocidade de motor (consultar tabela 5 e 8 em anexo B).

Para aplicar o consumo na expressdo da fraccdo de combustivel sera necessario realizar

a respectiva conversao.

1 Galdo (U.S) /hr = ongas/128 — 4,9 Galdes = 627,2 ongas de combustivel/hr.
1 Grama = onc¢as/3,528E-2 — 627,2 ongas = 17777,7 gramas de combustivel/hr.

Sabendo que 1 libra (Ib) = 2,205x10~° gramas tém-se ento:
2,205 x1072 x17777,7 = 39,2 Ibs de combustivel/hr

Para uma poténcia maxima sustentavel de 95 hp.
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Cgp, = 39.2 =0,4126 b de combustivel/hr/hp.
Bhp 95

04126
BhP 3600

Sera importante fazer a conversdo do alcance de milhas nauticas para pés e determinar o

=11461x10"* Ib de combustivel/hr/Bhp

rendimento do hélice. Sendo o alcance estabelecido nos requisitos iniciais de 500
milhas, tém-se:

500 x 6,076 x10° = 3038 x10° ft

O rendimento do hélice é um dado dificil de adquirir visto que os construtores nédo
fornecem esse tipo de informacéo. Para obtencdo desta informacdo recorre-se aos dados
e expressoes estatisticos de onde se estima que o rendimento do hélice seja de 75%.

Substituindo determina-se a fraccdo de combustivel.

—500¢6,076<10°x1,146<107

W
1 =1-0975xe 00757 0109

0

Note-se que haverd sempre uma parte do combustivel que nunca estard disponivel mas
gue se encontra no circuito (cerca de 1%). A este acrescenta-se uma reserva de 5%.
Desta forma, 6% do total de combustivel estd indisponivel ou é reserva, e que portanto,
deve ser acrescentado a fraccéo inicial.

W,

—=0,109 x 1,06 =0,1155

0

O célculo da fraccdo de combustivel indica que 11,55% do peso da aeronave devera ser

combustivel, para permitir a aeronave atingir as 500 milhas de alcance.
2.9. Peso em vazio

O Peso vazio representa a soma do peso da estrutura da aeronave, incluindo o sistema
de propulsdo mas excluindo; os tripulantes, o combustivel e outros fluidos e excluindo
também a carga. O seu calculo inicia-se com a determinacdo da fraccdo de peso vazio
que ¢ dada pela seguinte expressao:

We _axw, ™ 1)

WO

Expresséo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 20.
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A fraccdo de peso vazio representa o racio entre o peso vazio da aeronave e 0 peso
maximo a descolagem ou peso total onde:
a — constante.

W, - Peso méaximo a descolagem (Ib).

A constante “a” para uma aeronave monomotor em compdsito serd de 1,15 (obtido da
referéncia bibliografica 2, pagina 20). Relativamente ao peso maximo a descolagem,

esse ja foi determinado anteriormente sendo de 1273 Ib.

Calculando tém-se:
W
—2 =115%12737%%° = 0,604
0
De onde se retira 0 peso vazio de:

W, =1273 x 0,604 = 769 Ib

2.10. Dimensionamento iterativo

2.10.1. 1@ Iteracdo

Com os parametros calculados anteriormente procede-se agora a determinacdo do peso
maximo a descolagem. Este célculo efectua-se de acordo com a seguinte expressao.
W. +W,

W. = Tripulant Carga 12
0 We Wf ( )
WO WO

Expressao obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 21.
Sendo uma aeronave monolugar, assume-se um peso médio para o piloto de 200 Ib e
ndo se tratando de uma aeronave transportadora de carga no verdadeiro sentido, inclui-

se no entanto, uma capacidade de carga Util de 40 Ib.

O processo de calculo é iterativo e desenvolve-se da seguinte forma:

1. Atribui-se um valor para 0 peso maximo a descolagem (W,), com esse valor

determina-se a fraccdo de peso vazio.
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W _
e —axW,
0

2. Com o valor da fraccdo de peso vazio e com o valor atribuido ao peso maximo a
descolagem determina-se 0 peso em vazio.
w

W, =W, x —=

WO

Substituindo na expresséo inicial determina-se o peso maximo a descolagem.

Relativamente a fraccdo de combustivel, esta permanece inalterada pois Cg,,
17, € R ndo estao relacionados com (W, ), logo nao tem influéncia no valor de

W, .
—RxCpgpp
()<17p><L

D

W, 55
—=1-0,975xe

0

Por seu lado, %) também ndo depende de (W,) isto porque a carga alar a

descolagem depende da pressao dinamica e do coeficiente de sustentacéo.

(6)n :
D Cruzeiro quuzeiroxCDO +(W0j % K
Descolagem

(o
S Descolagem

W
?quxCL

3. Determina-se a diferenca entre o0 peso maximo a descolagem atribuido

quuzeiro

inicialmente no passo 1 e entre o calculado no passo 2.

4. Repete-se 0 processo para varios valores de (W,) até que se obtenha a menor

diferenca entre o valor de (W, ) atribuido e calculado.
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Os resultados das varias iteracfes sao apresentados na seguinte tabela.

Determinacdo de MTOGW por analise grafica
Wo estimado We/Wo We Wo calculado Diferenca

600 0,647 387,99 1023,39 -423,39
650 0,642 417,30 1004,31 -354,31
700 0,638 446,41 987,38 -287,38
750 0,634 475,34 972,22 -222,22
800 0,630 504,09 958,54 -158,54
850 0,627 532,68 946,10 -96,10
900 0,623 561,12 934,73 -34,73
950 0,620 589,42 924,27 25,73

1000 0,618 617,59 914,61 85,39

1050 0,615 645,62 905,64 144,36
1100 0,612 673,54 897,29 202,71
1150 0,610 701,35 889,49 260,51
1200 0,608 729,04 882,17 317,83
1250 0,605 756,63 875,29 374,71
1300 0,603 784,13 868,80 431,20
1350 0,601 811,52 862,67 487,33
1400 0,599 838,83 856,86 543,14

Tabela 1. Determinacdo do peso maximo a descolagem.
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Representando de uma forma gréafica tém-se:

4 _ )
Determinacédo de MTOGW

1400
1300 Ao
1200 -
1100 -
1000 o
900 A
800 -
700 A

600 1 1 1 1 1 1 1 I
600 700 800 900 1000 1100 1200 1300 1400

MTOGW calculado

MTOGW estimado

— MTOGW estimado — MTOGW célculado
. J

Gréfico 2. Determinacdo do peso maximo a descolagem.

Pelo grafico verifica-se que 0 peso maximo a descolagem da aeronave sera de 929 Ib.

2.11. Correcgéo

Com o novo valor de (W,=929 Ib) determinado no ponto 2.10.1 procede-se a repeticéo
dos calculos, desta feita com o novo valor de (W, ). Os novos resultados apresentam-se

na tabela 2.
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Resultados
Parametros Valor Unidades
Razdo peso vs poténcia — Wo/P 9,29 Ib/hp
Peso maximo a descolagem — Wo 929 Ib
Massa especifica atmosférica (SL) 0,00238 slug/ft"3
Pressao dinamica (perda) — q 6,87 Ib/ft"2
Carga alar — W/S 10,99 Ib/ft"2
Coeficiente de arrasto parasita — Cdo 0,0247
Coeficiente de arrasto induzido — K 0,0530
Massa especifica atmosférica (cruzeiro) 0,0021751 slug/ft"3
Pressdo dinamica (cruzeiro) —q 41,03 Ib/ft"2
Sustentacao vs arrasto (cruzeiro) — L/D 9,39
Fraccdo de combustivel — Wf/Wo 0,109
Consumo especifico de combustivel — Cbhp 1,15E-04 Ib/hr/bhp
Peso de combustivel — Wf 101 Ib
Fraccdo de peso em vazio — We/Wo 0,622
Peso em vazio — We 577 Ib

Tabela 2. Principais parametros obtidos com o novo valor de MTOGW.

2.12. Dimensionamento do hélice

O dimensionamento do hélice centra-se no calculo da velocidade da ponta das péas, que
ndo deve exceder a velocidade do som. Ao aproximar-se da velocidade do som o hélice
gera ruido e verificam-se acentuadas perdas de rendimento. A velocidade na ponta do
hélice é determinada pela seguinte expressao:

Veora=W xR (13)

Onde,

V..., - Velocidade na ponta da pa do helice.

Ponta
W — Velocidade angular.

R — Raio do hélice.
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Analisando a expressdo verifica-se que, para uma dada velocidade de rotagdo, quanto
maior o raio do hélice, maior a velocidade da ponta da pa. Sendo assim, optou-se por

um hélice de menor raio e com um maior numero de pas. Neste caso 3 pas.

O didmetro do hélice é dado pela seguinte expressao numérica:

D=150x4/bhp  (14)
Expressao obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 23, onde:
D — Diametro do hélice (ft).
Bhp — Poténcia do motor (brake horse power) (hp). Poténcia maxima do Rotax 912 ULS

é de 100 hp tém-se.

Substituindo obtém-se o diametro do hélice:
D =150x2/100 = 4,74 ft

Convertendo para polegadas obtém-se um diametro de 56,92 polegadas.

A velocidade do som é de 1130 ft/s, no entanto, segundo a norma FAR (hélices)
verificam-se perdas de rendimento consideraveis para velocidades na ponta acima dos

950 ft/s, pelo que recomenda-se que o hélice opere abaixo desta velocidade.

Vv =V2+(zxNxD)? (15)

pontahelizidal
Expressao obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 23 onde:
V - Velocidade da aeronave (milhas/hr)

(x N x D) - Velocidade na ponta das pas com aeronave parada (ft/s)

Para a velocidade maxima da aeronave de 130 Kts e para uma velocidade de rotagdo
maxima do hélice de 2243 rpm (informag&o obtida do manual da Rotax), a velocidade
na ponta da pa sera de:

V pontanetic oigar = 032 Tt/s

Conclui-se que a pa de 4,74 ft respeita os limites de velocidade e ruido.

No desenho da aeronave foi também respeitada a separagdo minima do hélice

relativamente ao solo, seguindo as instrugdes da CS-VLA 925 e a sua equivalente FAR.
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2.13. Geometria da asa

A asa é 0 elemento da aeronave que desenvolve a sustentacdo necessaria para equilibrar
0 peso. Para o AP-58 optou-se por uma configuracdo simples, a asa terd uma forma
rectangular e o0s seus elementos estruturais atravessaram a fuselagem (estrutura
continua) tornando, desta forma, a estrutura mais rigida e eliminando a necessidade de

montantes expostos ao escoamento.

A asa estara disposta numa posicdo baixa na fuselagem e terd um angulo diedro de 5
graus. Este angulo pode-se define como o angulo formado pela envergadura da asa
relativamente ao horizonte (figura 14). Os valores habituais concentram-se entre 0s 5 e

0s 7 graus (tabela 10 anexo B).

Figura 6. Angulo diedro.

A corda e espessura permanecem constantes ao longo da envergadura e sendo uma asa
direita, a flecha sera de 0°. Estas caracteristicas foram escolhidas de modo a simplificar

a forma da asa, reduzindo assim os custos de construcgéo.

Em termos aerodindmicos, esta configuracdo apresenta algumas vantagens. Como a
corda e espessura sdo constantes estdo favorecidas as condi¢fes de controlo da aeronave

a baixa velocidade.

Em termos construtivos as grandes desvantagens serdo 0 peso da estrutura, um
momento angular e um arrasto induzido superiores associados a vortices de ponta da asa

mais intengoes.
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2.13.1. Dimensionamento da asa

Dividindo o peso maximo pela carga alar, a descolagem, determina-se a area alar.

S-= (16)

| Z| 2

Expresséo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 25.
Recordando os valores anteriormente calculados, e substituindo, obtém-se:

S= 929 _ 84,54 ft?
10,99

Para se determinar o comprimento e corda da asa recorre-se a expressdo da razao de

aspecto.

b=vAxS (17)

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 26, onde;

b — Envergadura da asa ( ft).
A — Razéo de aspecto. Definida anteriormente como sendo de 8.

S — Area alar ( ft?).

Substituindo,

b=,8454x8=26,01 ft

Dividindo pela area alar determina-se a corda da asa.

26,01

Relativamente ao ponto de estabilidade neutra define-se por regra que este se encontra a
25% da corda, ou seja a 3,25 x 0,25 = 0,81 ft.

Para concluir o dimensionamento basico da asa proceder-se a determinacdo do angulo
de incidéncia. Sendo este o angulo com que a asa e “instalada na fuselagem” (figura
15), por outras palavras, o angulo formado entre a corda e o horizonte. O seu calculo
inicia-se com a determinacdo do coeficiente de sustentagdo para condic¢des de cruzeiro,
que ocorrem para uma velocidade e altitude de 115 Kts e 3000 ft, respectivamente.

Uerureiro= % X PXVepeire = % x 0,0021751 x (115x1,689)* =41,03 Ib/ ft?
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W W
= quuzeiro>< CL = CL =—2
S S X quuzeiro

(18)

Substituindo tém-se:

0,27

c - W, B 929 3
b S X Oguuers 84,54 x 41,03
O coeficiente de sustentacdo nulo verifica-se aos -3° de angulo de ataque. Tanto para o
perfil alar NACA como para o Wortmann. A seguinte expressao permite determinar o

angulo de incidéncia.
18
\ncidencia™— CLszeim x 10 + X + aSustentagﬁnula (19)

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 34.
Substituindo,

=0,27 x[lO +%} -3=0,3°

alncidéncia

le incidéncia

Figura 7. Angulo de incidéncia.

2.14. Empenagem Horizontal

A empenagem horizontal é constituida pelo estabilizador horizontal que permite a
estabilidade da aeronave no eixo vertical, e pelo leme de profundidade que controla o

angulo de picada da aeronave.
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17 Eixo lateral Eixo longitudinal 1 Eixo vertical/
r #
q R q

- \ ATy S

(T3S B

Picada Rolamento Guinada

Figura 8. Eixos de uma aeronave e movimentos relativos (Foto obtida da referéncia

bibliografica 3).

2.14.1. Dimensionamento da empenagem horizontal

Os dois parametros fundamentais para o dimensionamento da empenagem sao:
e A distancia relativamente a asa principal e ao centro de gravidade da aeronave

e A area da empenagem.

A expressdo que permitird o dimensionamento da empenagem é dada por:

x S

médiadaasa

c

Asa (20)

Spr =Chr %
HT

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 36, onde;
S, - Area da empenagem horizontal ( ft?).
C,; - Constante.

Conediadans, - COrda média da asa (ft).

S,.. - Area da asa ( ft?).

Asa

L,,; - Distancia da linha de estabilidade neutra da empenagem ao centro de gravidade

da aeronave, este valor € estimada a partir do desenho da aeronave (ft).

Do desenho inicial estima-se uma distancia L, de 10 ft e um valor de 0,5 para a
constante C,,; (tabela 11 anexo B). Substituindo determina-se a area da empenagem.

S, =05x W =14.46 ft?
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Sabendo que A=1 e apo6s consulta da tabela 11, anexo B, define-se uma razdo de
aspecto de 4. O calculo da envergadura e corda sdo 0s parametros seguintes a

determinar.

b=+vAxS
b=.4x16,49 =812 ft

c=203 ft

2.15. Empenagem vertical

Constituida pelo estabilizador vertical que mantém a estabilidade da aeronave no eixo
lateral e longitudinal, e pelo leme de direccdo, superficie de controlo actuado pelos

pedais e que permite a rotacdo da aeronave em torno do eixo vertical.
2.15.1. Dimensionamento da empenagem vertical

A empenagem vertical é de corda e espessura constantes. Para o seu dimensionamento
as consideracfes serdo as mesmas que para a empenagem horizontal.

basa X SAsa (21)

VT

Syr =Cyr x

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 36, onde;
S,; - Area da empenagem vertical ( ft?).
C,; - Constante.

b.., - Envergadura da asa (ft).

S,.. - Area da asa ( ft?).

Asa

L,; - Distancia da linha de estabilidade neutra da empenagem ao centro de gravidade da

aeronave. Este valor é estimado a partir do desenho da aeronave (ft).

Da tabela 11 anexo B retira-se que C,; =0,4. Do desenho determina-se que L,; =10

ft. O calculo da area segue-se.

S,r ~004x 2B _g79. g
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Para uma razao de aspecto de 1,5 (tabela 11 em anexo B), calcula-se a envergadura.

b=+vAxS
b=.15x8,79 =419 ft

A empenagem terda uma maior area do que aquela determinada. O resultado serd uma

maior autoridade a baixa velocidade com a desvantagem do aumento da resisténcia.
2.16. Dimensionamento da fuselagem

A fuselagem assegura o transporte e acomodamento da carga, passageiros, combustivel
e avionicos. E ainda o elemento ao qual todos os restantes elementos se vdo fixar. O

dimensionamento é realizado recorrendo a seguinte expressao:
L=36xW, "?ft (22)

Expressao obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 39, onde;

Substituindo o peso méximo a descolagem, obtém-se o comprimento.

L=36x929%% =1733 ft
2.17. Dimensionamento da tomada de ar

Segundo a especificacdo CS-VLA 1047, a situacdo mais gravosa em termos de geracao
de calor ocorre em regime de poténcia maxima. Este esforco imposto ao motor pode
ocorrer a qualquer momento e em qualquer etapa de voo, no entanto, a situacdo mais
severa ocorrera na etapa de subida para a altitude de cruzeiro, imediatamente apos a
descolagem. Nesta fase do voo, a velocidade serd relativamente baixa e 0 peso da
aeronave proximo do seu maximo. Por este motivo, sera para este regime de voo que se
ird realizar o dimensionamento da tomada de ar, mais concretamente determinar a area
de passagem de ar, que € dada pela seguinte expressao:
bhp

Arrefecimento
2,2xV g pida

A (23)

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 53, onde;

A

‘Arrefecimento

- Area de tomada de ar ( ft?).

Vuwiga - Velocidade de subida, estimada em 80 Kts. bhp - Poténcia do motor (hp).
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A érea necesséria para assegurar uma eficiente ventilacdo e dissipacdo do calor
produzido pelo sistema de propulsdo sera de:

~ 100
Arrefecimeto 2,2x80x1,689

A =0,3364 ft

Posteriormente verificou-se que a melhor velocidade de subida iria ocorrer aos 87 Kts
pelo que procedeu-se a um novo célculo deste valor que esta disponivel na tabela de

configuracdo final da aeronave.
2.18. Autonomia

Para a determinacdo do tempo méaximo de voo € primeiro necessario aferir o peso de
combustivel que a aeronave ira transportar.
We
Wf =W0 _WTripuIante s _WC arga VT ><\NO (24)
0

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 65.

Retirando ao peso méaximo a descolagem ou peso total, o peso do tripulante (200 Ib), o
peso de carga (50 Ib) e considerando a frac¢do de peso vazio da aeronave, determina-se
0 peso de combustivel a bordo.

W, =929 — 200 — 50 — 0,622 x 929 =101,16 Ib

Sabendo que a densidade do combustivel é de 6 Ib/galdo determina-se que a capacidade

de combustivel sera de 16,86 galGes.

Do manual do motor retira-se que as condi¢bes de cruzeiro recomendadas sdo de 75%
de poténcia para um consumo de 4,9 galdes por hora (tabela 5 anexo B). De onde se
conclui:

=@=3,44 hrs
49

T

Tempo_max_voo

Assumindo as condigdes de cruzeiro ideais (sem ventos de cauda ou frontais), estima-se
uma autonomia de:

R =3,44 x 15 x 1,151:: 455 NM

Maximo

Este valor encontra-se abaixo do valor definido nos pré-requisitos iniciais (500 milhas).

Posteriormente, com o desenho em CAD sera realizado um novo célculo da autonomia

43



I.S.E.L — Instituto Superior de Engenharia de Lisboa
D.E.M — Departamento de Engenharia Mecanica

e verificar se esta se mantém inferior ao pretendido, se for o caso serd necessario

proceder a correcgoes.
2.19. Trem de aterragem

O trem de aterragem é o elemento que suporta a energia de impacto e vibracGes das
aterragens e descolagens das aeronaves. O trem de aterragem pode-se classificar em
dois tipos; o triciclo e o trem convencional. O trem triciclo sera o tipo adoptado para o
AP-58.

As rodas sdo componentes que se inserem no trem e sdo estas que v@o absorver uma

parte dos esforcos e vibragdes. O seu dimensionamento sera o passo seguinte a realizar.

Estatisticamente considera-se que 90% do peso da aeronave e suportado pelo trem
principal e os restantes 10% sdo suportados pelo trem de nariz.

2.19.1. Dimensionamento do trem de aterragem

O diametro das rodas do trem pode ser determinado de acordo com a seguinte
expresséo:
$=AxW.,.° (25)
Expressdes e constantes obtidas da referéncia bibliografica 1, pagina 233, onde;
¢ - Diametro (polegadas - in) e Largura (in), do trem de aterragem.
A — Constante, consultar tabela 12 em anexo B.
B — Constante, consultar tabela 12 em anexo B.

Wx,4a - PeSO na roda (1b)

2.19.1.1 Trem principal

Diametro

A=1,510 ¢ =151x €29x0,9 > =1580in
B=0,349
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Largura
A=0,715
520,312 ¢ =0,715x €29x0,1 >** =583in

2.19.1.2 Trem de nariz

Diametro
A=1,510
520,349 ¢ =151x €29x0,1*>** =7,34in
Largura
A=0,715
B=0,312

=0,715x €29x0,1 2% = 2,94in
A

O piso onde a aeronave ird operar constitui uma condicionante no dimensionamento do
trem. Considera-se que se uma aeronave opera em terrenos irregulares os diametros

deveram sofrer um incremento de 3%. Ndo serd o caso do AP-58.
2.20. Superficies hiper-sustentadoras

As superficies hiper-sustentadoras tém como objectivo melhorar as capacidades de
sustentacdo da asa. Designadas por Flaps e Slats, estas superficies localizam-se
respectivamente ao longo do bordo de fuga e ao longo do bordo de ataque da asa.

Ambos o0s elementos existem em diversas formas e variantes mas em termos genéricos
sdo superficie que aumentam a é&rea da asa e alteram o seu perfil ou forma,
possibilitando deste modo a aeronave desenvolver maior sustentacdo. Empregam-se
com maior frequéncia em regimes de voo de baixa velocidade como é o caso das

aterragens e descolagens.

O AP-58 estara equipado apenas com flaps do tipo simples e 0 seu dimensionamento ira

incidir no célculo do aumento do coeficiente de sustentacgéo.
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C

Lviax Lmaxtimpo

S ~
+0,9x AC Lya X (%J x COs ¢Flecha, (26)

Re f
Expressao obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 90, onde;
coS@,.r. =1, a asa do AP-58 é uma asa direita, sem flecha.
AC, =09

- NACA 64-414 C_ =155. Sabendo que: C_ =09xC, xCOS@re L

LMa\inmpo
pelo que se determina que:
C., =155x0,9=141

No caso da asa wortmann tém-se um C, =160 logo o resultado aponta para 1,44.

Do desenho da aeronave em “Solidworks” retiram-se as dimensoes e calculam-se os
seguintes parametros:

Sk - Area plana da asa.

Sees =84,54 ft?

Para o flap escolheu-se um comprimento de 8 ft pelo que a &rea da asa abrangida pelo

flap € de:
S piapes = 52,01 ft?
Srpes - Area da asa abrangida pelo flap.

Para a asa wortmann os valores serdo S, ; =83,47 ft

Substituindo obtém-se para ambos os perfis alares;
C,. =180

Este representa o valor maximo para o coeficiente de sustentacdo da asa (c/flaps) para a

aeronave na sua configuracdo final.

2.21. Perfis alares

2.21.1. Introducéo

Foram analisados dois perfis alares, 0 NACA 64-414 (“Design foil ¢ “floworks™) e 0o

Wortmann FX 63-137 (“floworks™). Desse estudo pretende-se determinar qual o melhor
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perfil para a aeronave. Os perfis j& foram apresentados no ponto 2.4, pelo que neste

ponto pretende-se apresentar os resultados dos ensaios realizados.

2.21.2. Perfil NACA 64-414

Os célculos no “Design Foil” e “floworks” (3D) foram realizados para as altitudes de
1000 pés e 4000 pés, e para as velocidades de 40 kts, 50 kts, 60 kts, 80 kts e 100 kts. O
objectivo é analisar o comportamento da asa préximo da velocidade de cruzeiro e

préximo das velocidades criticas como € o caso da velocidade minima de voo.

4 . )
Sustentacéao vs AoA
— 3000 A
2
= 2000
S
= 100 ——
R, . .

-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
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40 kts —— 50 kts 60 kts 80 kts —— 100 kts
\ J

Gréfico 3. Forca sustentadora produzida pela asa NACA com variagdo do angulo de

ataque, a 1000 pés de altitude (Design foil).

Analisando o gréfico 3, verifica-se para 0 aumento da velocidade e/ou do angulo de

ataque, um aumento da forca de sustentacdo desenvolvida pela asa.
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Gréfico 4. Forca de arrasto produzida pela asa NACA com variacdo do angulo de

ataque a 1000 pés de altitude (Desian foil).

No grafico 4, o arrasto produzido pela asa aumenta com o aumento da velocidade e do
angulo de ataque.
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Grafico 5. Variacdo da velocidade de perda com o angulo de ataque para asa NACA
(Design foil).

No grafico 5 verifica-se que a velocidade minima de voo tende para os 40/50 kts sendo

este valor posteriormente confirmado pelos calculos tedricos.
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Graéfico 6. Coeficiente de sustentacdo da asa NACA (Design foil).

No grafico 6, apresenta-se o coeficiente de sustentacdo maximo de 1,410 confirmado
pelos calculos tedricos. A curva polar, a evolugcao do coeficiente de arrasto e 0 momento

de picada apresentam-se nos graficos 12,13,14.
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Gréfico 7. Curva polar para asa NACA (Design foil).
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Grafico 8. Coeficiente de arrasto para asa NACA (Design foil).
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Graéfico 9. Momento produzido pela asa NACA (Design foil).

Os célculos foram também realizados a uma altitude de 4000 pés e as principais
diferengas relativamente aos ensaios a 1000 pés, apresentam-se nos seguintes gréaficos

comparativos.
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Gréfico 10. Variacdo da velocidade de perda para asa NACA (Design foil).

Do gréfico 10, verifica-se um ligeiro aumento da velocidade minima de voo com o
aumento da altitude. Este resultado é esperado pois 0 aumento da altitude resulta numa
diminuicdo da massa especifica e uma consequente diminuicdo da sustentacdo
desenvolvida pela asa. A mesma justificacdo aplica-se ao grafico 11 onde se verifica

uma diminuigéo da sustentacdo desenvolvida pela asa, com o aumento da altitude.

Sustentacdo vs altitude (100 kts)

——
3000 A

0

2 2000 A

S

= 100Q
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/ T J T T T T T T T T

4 2.0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
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| — Sustentacdo 1000 ft — Sustentacdo 4000 ft |

Grafico 11. Variagdo da sustentacdo a 100 kts para asa NACA (Design foil).
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2.19.1.3 Cosmos floworks

De seguida apresenta-se de uma forma gréafica os resultados dos ensaios em “Floworks”
para a asa NACA.
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Gréfico 12. Coeficiente de sustentacdo para asa NACA (floworks).
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Graéfico 13. Coeficiente de arrasto para asa NACA (floworks).
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Gréfico 14. Curva polar para asa NACA (floworks).

O estudo da asa NACA 64-414 em Floworks”, devido a natureza irregular dos

resultados obtidos ndo permitem definir uma conclusé&o.

2.21.3. Wortmann FX 63-137

A andlise da asa Wortmann foi realizada com recurso ao cédigo “Cosmos Floworks”

para uma altitude de 1000 pés. Os resultados apresentam-se nos seguintes gréaficos.
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Gréfico 15. Coeficiente de sustentacdo para asa Wortmann (floworks).
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Graéfico 16. Coeficiente de arrasto para asa Wortmann (floworks).

Tal como no estudo para a asa NACA os resultados para a asa Wortmann ndo se

revelaram coerentes. Os resultados apresentados nos graficos 16 e 17 ilustram este

facto.
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Gréfico 17. Curva polar para asa Wortmann (floworks).
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2.21.4. Comparagéo de resultados

A comparacdo de resultados é efectuada para uma velocidade de 100 kts a uma altitude

de 1000 pés. O gréafico 18 apresenta as curvas do arrasto para os trés tipos de ensaios.

4 N
Anélise comparativa do arrasto aerodinamico

400 -
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2
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— Design foil — Floworks "NACA" Floworks "Wortmann"

-

Gréfico 18. Analise comparativa do arrasto produzido pelas asas.

Sem um conhecimento mais concreto do método de calculo e com uma fiabilidade e
precisdo dos resultados muito discutiveis a definicdo de uma conclusdo credivel é

dificil. De qualquer modo regista-se as seguintes notas.

Relativamente aos resultados obtidos no “Design foil””:
e Na generalidade os valores de arrasto sdo superiores aos do “Floworks”
e Os resultados obtidos aproximam-se dos resultados obtidos nos calculos

tedricos.

Para 0s ensaios realizados no “Floworks”:
e Os resultados séo irregulares e afastam-se dos obtidos no “Design foil”.
e Os resultados sugerem uma tendéncia para a asa NACA apresentar uma maior

resisténcia ao avango em comparagdo com a asa Wortmann.
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Graéfico 19. Analise comparativa da sustentacdo produzida pelas asas.

Do gréfico 25 verifica-se uma tendéncia para a asa wortmann desenvolver mais
sustentacdo. Os resultados obtidos em “Floworks”, quer para a asa WWortmann quer para

a NACA, apontam para uma forca de sustentagdo inferior ao indicado pelo “Design
foil”.

Curvas polares
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Grafico 20. Comparacéo de curvas polares das asas.
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Nas curvas polares mais uma vez se torna visivel a irregularidade das curvas obtidas
pelo codigo “Floworks”, quer para a asa NACA quer para a asa Wortmann. Os
resultados permitem, no entanto, verificar que a asa Wortmann consegue valores

superiores de coeficientes CI/Cd, sendo portanto uma asa mais eficiente.

Mais uma vez a fiabilidade dos resultados sdo questionaveis, no entanto suportam as
indicagOes iniciais para o facto da asa wortmann desenvolver mais sustentagdo e

produzir menos arrasto.
2.22. Parametro de descolagem

O célculo deste parametro constitui um passo intermédio que se destina na sua
finalidade a determinar a distancia de descolagem. O calculo da distancia de
descolagem inicia-se com a determinagdo do parametro de descolagem (T.O.P).

W, Wy
S hp

TOP=121x (27)

L max
Expressao obtida da referéncia bibliogréafica 1, pagina 486.
Por substitui¢do tém-se:

10,99 x 9,29

T.O.P=121x =74,73

2.23. Distéancia de descolagem

Com a determinacdo do T.O.P determina-se a distancia que a aeronave tera de percorrer
até atingir a velocidade de voo, que serd aproximadamente 3% superior a velocidade
minima de voo.

Ter =700+ 7,5x LO.P-100 (28)

Expresséo obtida da referéncia bibliografica 1, pagina 486, onde;

Ten =700 +7,5x €4,73-100 =510 ft
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2.23.1. Distancia de descolagem (até 50”)

De acordo com a seguinte expressdo, procede-se a determinacdo da distancia de
descolagem.

Tor =900 +9x L.OP-100 (29)
Expressdo obtida da referéncia bibliografica 1, pagina 487, onde;

Ter =900 +9x €4,73-100 =673 ft

Do resultado obtido conclui-se que a distancia minima para a descolagem ¢é inferior ao

definido nos requisitos iniciais.
2.24. Raio de accao
Da expressao de Breguet determina-se uma nova estimativa do alcance da aeronave.

0,975 xW,
R:55°X’7X(£j xlnl: %o } (30)
Cbhp D Cruzeiro WO -W

f (disponivel
Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 121, onde;
n - Rendimento do hélice

L . u . N .
[BJ - Razéo sustentagao versus arrasto, em situagao de cruzeiro
Cruzeirg

w - Combustivel disponivel

f (disponivel )

Cynp - Consumo de combustivel

W, - Peso méaximo & descolagem
0,975 — Factor multiplicativo que indica que 0 peso da aeronave em situacdo de cruzeiro

é inferior ao da descolagem visto que parte do combustivel ja foi consumido nas etapas

antecedentes do voo.

Substituindo obtém-se,

_ 550 % 0,85
0,000115

0,975 %929

x 8,59 x In
929 -101

}= 313x10° ft

Dividindo por 6076 obtém-se em milhas nauticas um alcance de:
R=516 MN
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Este valor é superior &s 455 milhas determinadas anteriormente e acima das 500 milhas

que se estabeleceu como requisito inicial.
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3. Geometria

Figura 9. Perspectiva isométrica.

Figura 10. Perspectiva lateral esquerda.
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Figura 11. Vista de topo.

Figura 12. Vista frontal.
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Figura 13. Fotomontagem da aeronave a cruzar os céus da Madeira .

Aileron direito Empenagem vertical

Empenagem horizontal

Flap direito Candplia

<«—— Fuselagem

Aileron esquerdo

Flap esquerdo

Trem frontal

Figura 14. Componentes da aeronave.
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A aeronave AP-58 Emely Il serd de construgdo em composito, fibra de vidro. Esta
opcao justifica-se com o melhor acabamento superficial e menores custos de construgéo
e manutencdo. Na figura 15 apresenta-se uma proposta para a estrutura da aeronave no

caso de se optar por uma construcdo em aluminio.

8| |9
! \ 10
7 —
[ 2
sl u— T

13

20 /
14
\ 16 15

170 ., e

19 17

Figura 15. Elementos estruturais principais da aeronave na proposta para uma estrutura

semi-monocogue em aluminio.

Legenda:

Nervura do aileron direito.

Nervura da asa direita.

Longarina da asa.

Barra de torcéo do flap.

Caverna.

Longarina da empenagem horizontal.

Barra de tor¢cdo do leme de profundidade.

O N o g B~ WD

Nervura do leme de profundidade.
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9. Nervura do estabilizador vertical.

10. Nervura do leme de direccéo.

11. Barra de torcdo do leme de direccéo.
12. Longarina da empenagem vertical.
13. Nervura do estabilizador horizontal.
14. Longarina da fuselagem.

15. Longarina inferior (keel beam).

16. Antepara.

17. Nervura do flap esquerdo.

18. Antepara da fuselagem central.

19. Pérafogo (firewall).

20. Barra de tor¢do do aileron direito.
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4. Optimizagcao conceptual

Figura 16. Esbogo em Solidworks da aeronave.

Com o desenho em CAD procede-se a andlise de algumas informacdes, nomeadamente
areas, que irdo permitir determinar uma estimativa mais real do arrasto produzido pela

aeronave.

Com as areas e os coeficientes de arrasto determinados a partir do esboco da aeronave,
procede-se a comparacao desses dados com os obtidos dos calculos e/ou com os valores

de referéncia indicados pela bibliografia.

Para se poder prever o desempenho da aeronave € determinante saber com o maximo de
rigor os principais parametros relativos ao arrasto, pelo que, ap6s diversas iteragdes, em
que para cada implica redesenhar a aeronave, conclui-se ser dificil reduzir a menos de
15% a diferenca de valores entre coeficientes de arrasto (arrasto determinado

teoricamente e o valor determinado de acordo com a geometria da aeronave).
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Apos diversas iteragcdes apresenta-se a tabela resumo com os principais parametros que

caracterizam a aeronave na sua configuracao final.

Tabela resumo

Parametros Valor Unidades
Peso bruto maximo & descolagem — MTOGW 924 Ib
Razdo peso poténcia — Wo/P 9,24 Ib/hp
Carga alar — W/S 10,99 Ib/ft"2
Coeficiente de arrasto parasita — Cdo 0,028145
Coeficiente de arrasto induzido — K 0,0501
Sustentacdo vs arrasto (cruzeiro) — L/D 8,44
Fraccdo de combustivel — Wf/Wo 0,118
Consumo especifico de combustivel — Cbhp 1,15E-04 Ib/hr/bhp
Peso de combustivel — Wf 109 Ib
Fraccdo de peso em vazio — We/Wo 0,622
Peso em vazio — We 575 Ib
Poténcia maxima 100 hp
Vel. Rotagcdo méaxima do hélice 2387 kts
Velocidade de rota¢do (maxima) do motor 5800 rpm
Relacdo de transmissao 2,43 rpm
NUmero de pas do hélice 3
Velocidade na ponta do hélice 632 | ft/s
Diametro do hélice 4,74 | ft
Afilamento — A 1
Angulo diedro — p 5 0
Flecha da asa 0 °
Comprimento do flap 8| ft
Areaalar— S 84,08 ftr2
Envergadura da asa — b 25,94 ft
Corda (raiz) — Craiz 3,24 ft
Corda (ponta) — Cponta 3,24 ft
Corda média (MAC) - C 3,24 ft

Tabela 3. Tabela resumo dos principais pardmetros da aeronave na sua configuracéo

final.
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Tabela resumo - continuagédo

Ponto neutro 25% MAC — PN 0,81 ft
Angulo de incidéncia — B 0,28 0
Cl max 1,80

Area da empenagem horizontal 16,36 ft"2
Envergadura da empenagem horizontal 8,09 ft
Corda da empenagem horizontal 2,02 ft
Area da empenagem vertical 8,79 ft"2
Envergadura da empenagem vertical 4,71 ft
Corda da empenagem vertical 2,93 ft
Comprimento da fuselagem 17,31 ft
Area da tomada de ar 0,34 ftr2

Tabela 3. Tabela resumo dos principais parametros da aeronave na sua configuragao

final.

4.1. Massa e centragem

A determinacédo dos pesos dos diversos itens que compdem a aeronave bem como a sua
localizacdo determinam o centro de gravidade do avido e consequentemente a sua

estabilidade.

O peso da aeronave varia; durante o voo (consumo de carburante) ou na sua
configuracdo inicial (numero de ocupantes, carga a transportar, combustivel a bordo).
Esta variacdo implica um deslocamento do C.G e consequentemente afecta a

estabilidade da aeronave.

O estudo de estabilidade consiste em determinar os limites das variagdes méximas ou
das localizacGes extremas, do centro de gravidade C.G, relativamente a um ponto de
referéncia, e verificar se estas margens estaticas correspondem a niveis de estabilidade

aceitaveis.
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Para se proceder a determinagdo dos pesos, mais uma vez recorre-se a diversas fontes de
informagao para obter valores de referencia ou valores concretos como o caso do peso

do motor que foi obtido do respectivo manual de manutencao.
4.2. Estabilidade

Determinar o nivel de estabilidade da aeronave e verificar se este nivel enquadra-se com
a missdo a desempenhar, 0s requisitos iniciais e 0s regulamentos impostos pela

legislacdo aeronautica do pais onde vai operar sera o objectivo deste ponto.

O estudo de estabilidade baseia-se no célculo de momentos produzidos pelas massas
dos componentes que constituem a aeronave, relativamente a um ponto de referéncia.
Através da determinacdo do momento total € possivel saber concretamente a localizacéo
do centro de gravidade da aeronave relativamente ao centro de pressdo da asa. Seré esta

distancia que determinaré o indice de estabilidade da aeronave.

Como referéncia, para a medicdo do momento considerou-se a antepara parafogo
(firewall). Considera-se uma aeronave estavel sempre que o0 seu centro de gravidade se
situa a “frente” do centro de pressdo e para uma margem estatica compreendida entre
11% e 20%. A margem estatica é determinada de acordo com a seguinte expressao:
S.M :M (31)
C
Expressao obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 115, onde;

X, - Localizagdo do ponto neutro.

X4 - Localizagdo do centro de massa.

C - Corda média.

O centro de gravidade é determinado sabendo os pesos dos diversos componentes
(pesos esses determinados através das expressdes matematicas disponiveis na
bibliografia) e medindo as distancias dos C.G dos varios componentes a um ponto de

referéncia.
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Onde;

M, - Momento produzido por cada massa a bordo da aeronave.
P.- Peso de cada item a bordo da aeronave.

X.¢ - Centro de gravidade.

Para calcular a corda média recorre-se a uma expressao utilizada no dimensionamento

da asa e que agora se apresenta:
c (2 j 1+ A+ A2

- 1o, &

3

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 27, onde:

A - Coeficiente de afilamento da asa.

Para a determinacdo da localizacdo do ponto neutro recorre-se as seguintes expressoes:
C, xX K +K x X

wing ~ " fuselagem tailterm tail
X, = J x (34)

P C, +K

tailterm

Expressao obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 114, onde;

cos(sweep)
Cp = (35)
10 +18 x 18 x cos(sweep)

A

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 114, onde;

X ing - LOcalizacdo da MAC da asa.
X, - Localizacdo da MAC da empenagem horizontal.

_ 2 W 2 fuselageX quselage
= 0,2125 x L?ratio— 0,0675 x L, + 0,011) x S (36)

ref

K

fuselagetem

Expresséo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 114, onde;

W - Largura da fuselagem.

fuselage

L - Comprimento da fuselagem.

fuselage
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D
dafrentedtuselagem®l AC
Lratio - L (37)
fuselage

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 114, onde;

S i Seevaor
K aiterm = 0,85 % S ol x C Lot % Kommasn % (1_ 2><I—Stj (38)

wing tail

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 114.

Em ambas as situacbes de peso extremo (peso maximo e peso minimo) o AP-58

mostrou possuir um nivel de estabilidade admissivel.

e Peso minimo—S.M de 14,48%
e Peso maximo—S.M de 19,72%

4.3. Perda agravada

A perda surge quando o escoamento ndo consegue seguir o contorno do extradorso da
asa e se separa originado a perda de sustentagcdo. Esta situacdo ocorre por aumento
excessivo do angulo de ataque. No entanto, para velocidades demasiado baixas, a
sustentacdo desenvolvida torna-se insuficiente para suportar 0 peso e a aeronave entra

igualmente em perda.

E frequente uma das asas entrar em perda primeiro que a outra. A primeira asa a entrar
em perda vai igualmente “cair” primeiro, dando origem a uma aumento localizado do
arrasto, que por sua vez vai impelir a aeronave a tomar um movimento de rotacdo ao
mesmo tempo que cai. A esse movimento conjunto denomina-se perda de controlo

agravada, parafuso ou “vrille”.

Para recuperar da rotacao é necessario que a empenagem vertical disponha de uma area
minima exposta ao escoamento. Desta forma, o estudo da perda agravada consiste na

determinacéo dessa area.

O estudo inicia-se com a determinacdo dos momentos de inércia através das seguintes

expressoes:

70



I.S.E.L — Instituto Superior de Engenharia de Lisboa
D.E.M — Departamento de Engenharia Mecanica

2 2
=R (3
4%
2 D2
|yy=L xW x Ry (40)
4xq

2 2
qu[b+L) +W><Rz (41)
2 4xg

Expressdes obtidas da referéncia bibliografica 1, pagina 443, onde;
Consultar (anexo B).

R, -0,25

R, -0,38

R, -0,39
A determinacdo dos momentos sdo uma indicacdo da estabilidade da aeronave nos
respectivos eixos. Neste caso verificou-se que a aeronave tem um maior momento no

eixo Y'Y logo a téncia para “resistir” a alteracdo de movimento, neste eixo ¢ superior

Do desenho em CAD retira-se as areas expostas ao escoamento numa situacédo de vrille.

mrr—

| "Diatum"

Figura 17. Localizagcdo do C.G, ponto de referéncia para medicdo de distancias e

medicdes de areas para determinacao de TDPF.

Com as areas e as expressdes numéricas apresentadas, procede-se a verificacdo da

capacidade da aeronave de recuperar de uma perda agravada.
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Numa primeira fase a aeronave ndo apresentava a capacidade de recuperar do vrille pelo
que se procedeu ao aumento da superficie da empenagem vertical como ja foi referido

mas que agora se justifica.

Na continuacdo deste estudo procede-se a determinacdo dos seguintes coeficientes e
parametros:

e Factor de amortecimento de cauda (TDR):

L2

TDR =SF;2 (42)
Sy X 9
2

e Factor de poténcia de amortecimento de cauda (TDPF):

TOPF = PR (43
URCV

e Coeficiente de volume do cone da direc¢do (URVC):
S X Ly +5g, x L,

=0

e Pardmetro de densidade relativa:
W

p=—>— (45
pxgxb

URVC =

(44)

Expressdes obtidas da referéncia bibliografica 1, pagina 454.

Os resultados dos calculos estdo disponiveis na tabela resumo 4.

Tabela resumo
IXx 1000 | sjugs/ftr2
lyy 1132 | slugs/ft"2
lyy 1759 | slugs/ft"2
TDR 0,0115
TDPF 0,00191
URVC 0,0167
7 19,80
(Ixx-lyy)/(b"2*WIg) -0,0021

Tabela 4. Tabela resumo dos principais parametros para analise da recuperacao de

perda agravada.
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Determinados os parametros e coeficientes referidos, procede-se a validacéo final da
capacidade da aeronave de recuperar de um “vrill”. Esta validagdo é conseguida através

da analise do abaco de “critério de perda” disponivel no anexo B, tabela 3.

O valor de TDPF determinado no abaco devera ser superior ao valor obtido

tedricamente. O que se verifica.

TDPF
"‘21"-..’ RUDDER ALONE " ux3
——  RECOVERY
24 | ——- RUDDER AND
ELEVATOR

20

16

12

47 _:_5-—
0 RN N I
. — ﬁﬁam
—240 -200 -160 -120 -80 -40 0 40 80 120 160
(x10™%)
SPIN RECOVERY [Ix —Iy
BODY HEAVY CRITERION [m] WING HEAVY

Fig. 16.31 Spin recovery criteria.

Gréfico 21. Abaco de determinacéo do pardmetro TDPF para anélise da capacidade de

recuperacao da perda agravada.
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5. Desempenho

O estudo do desempenho realizou-se em torno de trés parametros, a velocidade, altitude
e arazdo L/D e consistiu em analisar os valores de L/D obtidos para diversas altitude s e

velocidades. As conclusdes sao:

1. O voo aerodindmicamente mais eficiente vai ocorrer a 9000 pés para uma
velocidade de 72 kts e para um L/D de 12,65. De notar que a velocidade de 72

kts é superior a velocidade minima ou de perda para essa altitude.

2. Mantendo a velocidade de cruzeiro inicialmente proposta de 115 kts, verifica-se
que a melhor altitude de cruzeiro serd aos 13 000 pés para um L/D de 9,52. No
entanto, pelo facto deste tipo de aeronave ndo estar equipada com uma cabine

pressurizada, a altitude méxima de operacéo esta limitada aos 10 000 pés.

3. Para a altitude de cruzeiro inicialmente proposta de 3000 pés, verifica-se que o

menor L/D (12,64) vai ocorrer para uma velocidade de 68 kts.

5.1. Variagédo da poténcia

A poténcia do motor varia com a altitude. Esta variacdo tedrica pode ser encontrada

através da seguinte expressao:

_P

P Po
P=P x| 2 _ 46
1 p, 755 (46)

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 92, onde;

p - Massa especifica da atmosfera em altitude (slugs/ ft*).
p, - Massa especifica da atmosfera ao nivel do mar (slugs/ ft*).

P - Poténcia do motor em altitude (hp).

P, - Poténcia do motor ao nivel do mar (hp).

Os resultados podem ser analisados no seguinte gréfico.
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4 )
Variacao da poténcia do motor
120
100 H~
2
£ 80 A
o
o 60 A
c
@
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o
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9 —— Poténcia disponivel (hp) —— Poténcia perdida (hp) )

Gréfico 22. Variacdo da poténcia do motor em altitude.

Os resultados de perda de poténcia foram comparados com as curvas de desempenho do
motor disponiveis no manual do fabricante (anexo B, tabela 7) e verificou-se uma

proximidade de valores, o que vem validar os resultados teoricos.

5.2. Rendimento do hélice

O hélice € o elemento que transmite movimento & massa de ar, e desta forma gera
traccdo. Para determinar o rendimento do hélice a que considerar quatro variaveis; a

altitude, a velocidade, o coeficiente de poténcia e a razéo de avanco J.

A raz&o de avanco é dada por:

\Y
J= 47
nxD (47

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 2, pagina 92, onde;
J - Razéo de avanco.

V - Velocidade da aeronave (ft/s).

D - Diametro do hélice (ft).

n - Velocidade de rotacdo do hélice (rps).
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Para determinar o coeficiente de poténcia aplica-se a seguinte expressao:
o\ 00 o

Expressdo obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 92, onde;

D - Diametro do hélice (ft).

n - Velocidade de rotacdo do hélice (rps).

bhp - Poténcia (hp).

p - Massa volumica (slugs/ ft*).

Com o valor do coeficiente de poténcia, a razdo de avanco, e recorrendo a um grafico
(eficiéncia para um hélice de 3 pas) disponibilizado na referéncia bibliogréafica 2, pagina

94 determina-se a curva do rendimento do hélice.

Rendimento do hélice

1,000

0,950 -

0,900 - ~
0,850 -
0,800 -
0,750 -
0,700 -
0,650 -

Rendimento do hélice (x100 %)

0,600 -

0,550 T T T T T T T T T T T T
10 30 50 70 90 110 130 150 170 190 210 230 250

Velocidade (Kts)
- J

Graéfico 23. Estimativa do rendimento do hélice.

Verifica-se que a curva ndo tem uma forma real e os resultados séo algo excessivamente
generosos. Como 0 acesso a este tipo de informacéo é limitado pois s6 os fabricantes

dos hélices tém acesso, ndo havera alternativa sendo considerar estes valores.
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5.3. Tracgéo e arrasto

Neste ponto pretende-se analisar a traccdo e arrasto produzidos pela aeronave. Este

estudo foi realizado para uma altitude de 1000 pés e 3000 pes.

A traccdo produzida € dada pela seguinte expressao:

550 xbhpx 7
\Y

Expresséao obtida da referéncia bibliogréafica 2, pagina 92, onde;
T - Traccéo (Ib).

V - Velocidade (ft/s).

bhp - Poténcia (hp).

T (49)

n - Rendimento do hélice.

Para determinar a forca de arrasto a que a aeronave estard sujeita € necessario

determinar a pressao dinamica.
1 2
=—x pxV
q 5 p
Onde,
p - Massa especifica da atmosférica em altitude (slugs/ ft*).

q — Presséo dinamica (Ib/ ft?).

V — Velocidade de voo (ft/s).

Com a determinacdo da pressdo dindmica e sabendo o valor da carga alar determina-se o
coeficiente de sustentacéo,

W
s e
Segue-se o calculo do coeficiente de arrasto,
C,=C,+KxC.* (50)

Expressdo obtida da referéncia bibliografica 1, pagina 457, onde;

C, - Coeficiente de arrasto parasita.

K — Factor de arrasto induzido
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Com o coeficiente de arrasto e a pressdo dinamica, determina-se a for¢a de arrasto,
D=gqxSxC, (Ib) (51)
Expressdo obtida da referéncia bibliografica 1, pagina 262, onde;

S — Superficie alar ( ft?).

No gréafico 24 apresentam-se os resultados da tracgdo e arrasto desenvolvidos para uma
altitude de 1000 pés. A velocidade méaxima em voo nivelado é dada pelo ponto de
intercepcdo da curva do arrasto com a da traccdo, que vai ocorrer aos 147 kts. Esta

velocidade encontra-se acima dos requisitos inicialmente estabelecidos de 130 Kts.

4 I
Traccao Vs Arrasto

1800 -

1600 -

1400 -

1200 -

1000 -~

800 -

Forga (Ibs)

600 -

400 -

200 -

O T T T T T T T T
10 40 70 100 130 160 190 220 250

Velocidade (Kts)

_ Traccgéao (Ibs) Arrasto ((Ibs) )

Gréfico 24. Tracgdo e arrasto.

Para manter os 115 kts de velocidade de cruzeiro, estima-se que 0 motor esteja a operar
entre 65% a 70% da sua capacidade, (Para a situagcdo de voo em cruzeiro considera-se a
velocidade do hélice de 2060 rpm. Este valor é determinado a partir do manual da Rotax

onde é indicado que o motor apresenta a melhor performance de cruzeiro as 5000 rpm o
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que equivale a 75% (anexo B), desta forma, valida-se as previsbes de consumo
realizadas nas primeiras fases do dimensionamento do AP-58.

A poténcia disponivel € um pardmetro que revela a energia que o sistema de propulséo
apresenta para além do necessario para propulsionar a aeronave..
Em equilibrio, a trac¢do iguala o resisténcia.
Traccdo= Resistencia (52)
A poténcia representa a transferéncia de energia por unidade de tempo ou uma forca.
P=FxV (53)
A forca ou traccao disponivel é dada pela diferenca da tracgdo com o resisténcia.
Foise =T -D  (54)
Substituindo a expressdo 54 na expressdo 53 obtém-se a poténcia disponivel.
Posp =V x & -D_ (55)
Dividindo pelo peso obtém-se a poténcia disponivel especifica.

Vx&{-D_

Ps (56)

Onde:

P, - Poténcia disponivel

V — Velocidade da aeronave (ft/s).
T — Traccéo (Ib).

D — Arrasto (Ib).

W — Peso da aeronave (Ib)

4 N
Traccéo disponivel

600

500 A

400 -

300 4

Tracgdo disponivel (Ib)

200 A

100 -

10 40 70 100 130 160 190 220 250

Velocidade (Kts)
- 4

Gréfico 25. Traccdo disponivel.
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5.4. Velocidade minima de voo

A perda ocorre no limite em que a sustentacdo iguala o peso da aeronave.

Sustentacd® = Peso  (57)

Substituindo tém-se.
%XPXVZXSXCLIW (58)

Resolvendo a equacdo em fungéo da velocidade, obtém-se a velocidade de perda.
2xW
Vsian = (59)
pxSxC

p - Massa especifica da atmosférica (slugs/ ft*).

Onde;

C_, - Coeficiente de sustentagdo maximo.

W — Peso da aeronave (Ib).

S — Superficie da aeronave ( ft*).

No grafico 26 representa-se a variacdo da velocidade minima de voo com a altitude.
Verificou-se que até aos 10 000 pés ndo se regista um aumento significativo da

velocidade.
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Gréfico 26. Velocidade minima de voo.

A velocidade minima de voo com flaps é de 42,4 kts (inferior ao imposto pelos

regulamentos FAR). Em configuracao limpa a 1000 pés sera de 49,8 kts.

5.5. Velocidade de subida

Para perceber o que € a velocidade de subida, sugere-se a analise da seguinte figura.

-4 Sustentagio (L)

Propulséo (T)

Peso (W)

Figura 18. Forgas numa aeronave em subida

Decompondo as forcas segundo os eixos obtém-se as respectivas equagdes de

equilibrio:
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X:T-D-Wxsena=0
Y: L=Wxcosa
Resolvendo a equagao segundo “X”” em fun¢ao do angulo tém-se:

W xsena=T — D:>sena=TW;D (60)

a=sen™ X(TV_VDJ =a=sen’ X(VLV_VEVJ (61)

Rearranjando a equagdo de equilibrio segundo “Y”, obtém-se:

L
CoS

W = (62)

Substituindo na expressdo 61, obtém-se o angulo de subida.

a:sen‘lx(l—ij:a:sen‘lx T _ctosa (63)
W Lxcosa w L
D

Por sua vez, a velocidade vertical pode ser escrita em funcdo da componente total da
velocidade através da seguinte expressao.

Vierticac=V xsena  (64)

Substituindo pela expressdo 60 determina-se a velocidade vertical.
V, =Vx|——-—-| (65)

Onde:
V, - Velocidade vertical (ft/s).

V - Velocidade absoluta da aeronave (ft/s).

[%j - Eficiéncia aerodinamica.

O estudo da velocidade vertical foi realizado para diferentes velocidades e altitudes.

Para 0 AP-58 os resultados sdo resumidos no grafico 27.
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Grafico 27. Velocidade vertical.

Analisando os resultados verifica-se uma diminuicdo da velocidade de subida com o
aumento da altitude. A melhor velocidade de subida é conseguida, aos 1000 pés, para
uma velocidade de 87 kts.

5.6. Voo sem motor

A falha de motor € uma possibilidade que ao ocorrer requer ac¢des imediatas por parte
da tripulacdo. As accdes a implementar destinam-se a colocar a aeronave a voar
segundo determinados parametros. A velocidade € um desses parametros pois influencia
a velocidade de descida.

O estudo do voo sem motor consiste em determinar o melhor L/D e a melhor velocidade
de planeio. Para se obter a melhor taxa de descida e prolongar o tempo de voo pretende-
se 0 valor mais elevado de L/D. Para o AP-58 as melhores condig¢fes para o voo sem
motor correspondem a velocidade de 67,87 kts para um L/D méaximo de 12,64.
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6. Validagcdo computacional

Nesta etapa pretende-se realizar um conjunto de calculos recorrendo a codigos
computacionais com o intuito de analisar os resultados obtidos durante a fase de

concepcéo.

Do estudo das duas asas verificou-se que a asa Wortmann produz um menor arrasto e
uma maior sustentacdo. A etapa seguinte consiste em realizar uma nova gama de
ensaios, desta feita a aeronave completa, para ambas as asas. O objectivo sera o de
verificar qual das configuracOes se apresenta como sendo mais eficiente em termos
aerodindmicos. Os ensaios sdo realizados para uma altitude de 1000 pés e para

velocidades que variam entre o0s 10 kts e os 180 kts.
O estudo a aeronave ¢ realizado recorrendo ao software “Cosmos floworks” com um
nivel de resolucdo 5 (huma escala de 1 a 8) demorando, cada ensaio, entre 6 a 18 horas a

realizar.

6.1. Aeronave com asa NACA

4 )

Sustentacao / Arrasto

1000

800 -

600

Forca (Ibs)

400 H

200 -~

0 T T T T T T T T
0] 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Velocidade (kts)

Sustentacdo —— Arrasto
_J

S

Gréfico 28. Sustentagdo e arrasto produzidos pela aeronave com asa NACA a 1000 pés

(floworks).
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Figura 19. Imagem da aeronave em teste no “Cosmos floworks”.

No grafico 29 apresentam-se os resultados do arrasto obtido teoricamente e o arrasto

obtido do “Floworks”.

e . )
Arrasto aerodinamico

1600
1400

\

1200 \
\

\
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800
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o o~
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Forca (Ibs)

— Arrasto "teérico" —— Arrasto "floworks"

o J
Gréfico 29. Comparacdo do arrasto aerodindmico obtido teoricamente e do floworks

para a aeronave com asa NACA.
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Os resultados revelam que o arrasto obtido em “Floworks” é superior ao arrasto teorico

apesar de a baixa velocidade ndo se fazer sentir a subida acentuada do arrasto induzido.

De acordo com os resultados produzidos pelo “Floworks” 0 arrasto é superior ao
previsto teoricamente e desta forma, o raio de accdo, a autonomia e a velocidade

méaxima do AP-58 seriam consideravelmente afectados.

6.2. Aeronave com asa Wortmann

Tal como se havia verificado nos testes em “Floworks” para a asa NACA, também para
a asa Wortmann ndo se verifica 0 aumento do arrasto para baixas velocidades (devido
ao aumento do arrasto induzido) pelo que, feita esta observacdo procede-se apenas a

analise dos resultados para velocidades acima dos 40 kts.

No gréafico 30 apresentam-se os resultados dos ensaios para a aeronave com asa

Wortmann.
4 i N\
Sustenta(;ao Vs arrasto
1400
1200
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m
2 800
S
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400 -
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—— Sustentacdo —— Arrasto
N\ ¢ Y,

Gréfico 30. Resultados de arrasto e sustentacdo obtidos do floworks para a aeronave

com asa Wortmann.
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6.3. Conclusao

Concluidos os ensaios procede-se a comparagdo directa dos mesmos. Os resultados

ditaram qual a melhor configuracéo para o AP-58.

4 . _ _ N\
Analise do arrasto aerodinamico
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- 400 A
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Y — Arrasto "Wortmann" —— Arrasto "NACA" Arrasto "teérico" )

Gréfico 31. Anélise comparativa dos arrastos produzidos.

Este ponto leva a ponderar o facto a possivel do estudo desenvolvido ndo ser valido.
Esta consideracdo deve-se principalmente aos programas e respectivos resultados. Os
resultados irregulares, para além de se deverem as conhecidas limitacbes dos
programas, também se poderao atribuir aos métodos de calculo, a fiabilidade e precisao
que lhes estdo associados. Verificando-se diferencas nos métodos de calculo a

comparacao de resultados e conclus@es ndo serdo validas.

A discrepancia de valores e a irregularidade dos resultados sugerem este facto. No
entanto, verificou-se que os resultados do arrasto e sustentagdo, no caso da aeronave
com asa Wortmann, aproximam-se dos resultados determinados teoricamente, pelo que
pode considerar-se como sendo uma indicacdo de alguma coeréncia. Feita esta nota,

procede-se a analise dos resultados, do qual se regista que:
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Do gréafico 31 os resultados do arrasto da aeronave com asa Wortmann se aproximam

dos valores de arrasto previstos pela teoria.

Os resultados permitem também sugerem que a aeronave com a asa NACA apresenta
um arrasto superior a da aeronave com asa Wortmann, portanto, a aeronave com asa

Wortmann sera aerodinamicamente mais eficiente.

Em suma, a aeronave com asa Wortmann tem um desempenho que se aproxima do
previsto na fase de dimensionamento teorico. Verifica-se que os resultados para a
aeronave com asa Wortmann afastam-se 19% dos resultados teoricos. Os resultados da
aeronave com asa NACA revelam uma diferenca de 37% entre a teoria e 0 codigo

computacional.
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7. Conclusdes, notas finais

O estudo simplificado de uma aeronave ligeira revelou-se um verdadeiro desafio,

principalmente quando se obtiveram os resultados dos ensaios.

O software “Design foil” apresentou resultados coerentes mas este peca pela sua
simplicidade. Os dados obtidos sdo meramente resultados tedricos. A sua utilizacédo
revelou-se, no entanto, Util pois os resultados serviram de base de partida e de

comparacao.

O “Cosmos floworks” é um software consideravelmente mais complexo e ja representa
uma ferramenta mais capaz para a realizacdo de testes, no entanto, os resultados
revelaram-se incoerentes e com graves irregularidades. Este facto tornou-se mais
notdrio no estudo da asa NACA 64-414. Levanta-se a hipOtese de se ter verificado
algum erro no desenho do perfil. Se o0 desenho em CAD do perfil sofreu algum erro e se
erro foi transportado para asa, € normal que os resultados fossem seriamente
influenciados. No caso da asa NACA o perfil foi criado no “Design foil”, sendo um dos
perfis constantes da sua base de perfis, e foi exportado directamente para o

“Solidworks”.

Os resultados dos ensaios feitos a aeronave com asa Wortmann restauraram alguma
confianga no “Floworks”. Esta conclusdo baseia-se no facto de se ter verificado uma

maior proximidade entre os resultados do “Floworks” e os resultados teoricos.

A limitagdo dos programas ndo pode deixar de estar associada mais uma vez aos
limitados conhecimentos do candidato. Na realizacdo deste projecto encontraram-se
dificuldades na utilizacdo dos cddigos utilizados, pelo que, para a obtencdo de melhores
resultados e para a sua correcta analise e interpretagdo sugeria-se, primeiro, a
compreensdo mais detalhada dos métodos de célculo seguidos por estes, bem como a
sua fiabilidade e precisdo. A utilizacdo de outros softwares, mais capazes e mais
focados para o estudo aerodindmico, como 0 “Ansys Flowtran” iriam igualmente

contribuir para um melhor trabalho.
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A concepgdo de um modelo a escala e a realizagdo de testes em tunel aerodindmico

representaria igualmente uma das fases de ensaios a realizar.

Os manuais de base para a realizacdo do projecto revelaram-se insuficientes, as
expressdes e metodologias nem sempre sdo acompanhadas de toda a informacao,
nomeadamente a origem a sua aplicabilidade e restricbes. Em trabalhos futuros tornar-
se-ia necessario fazer uma pesquisa e estudo mais aprofundados de outros manuais mais
tedricos de forma a permitir ao candidato ter um conhecimento base mais consolidado.
De facto , os limitados conhecimentos do candidato, restringiram a capacidade deste na
interpretacdo e analise dos pardmetros e em alguns casos, facilmente induziram a erros

de interpretacdo e de projecto.

No ambito de um projecto simplificado, foram adquiridos um consideravel conjunto de
conhecimentos com o0s quais se desenvolveram uma aplicacdo em Excel. Esta aplicagéo
representa uma forte ferramenta pois permite o célculo célere, e dispondo de alguma
flexibilidade, permite analisar a influéncia dos resultados por alteracdo dos diversos
parametros, contribuindo desta forma, para uma melhor consolidacdo dos
conhecimentos e conceitos. E no entanto, uma ferramenta simples que devido ao
elevado numero de pardmetros, muitos deles inter-relacionados, dificultam o trabalho de
programacdo. Mais uma vez este trabalho por si, constitui uma experiencia valiosa para

a compreensao do método e célculo seguido.

O desenvolvimento de uma nova aplicacdo, baseada na experiéncia adquirida e no
maior conhecimento quer no ambito deste projecto mas também no que toca a

programacdo em VBA representariam um dos passos a realizar.

Em conclusdo, conhecimentos adquiridos permitiram perceber a grande complexidade
desta especialidade e o longo percurso de estudo e trabalho que haveria pela frente até
se poder desenvolver um trabalho de qualidade superior. No entanto, estas limitagdes
associadas ao gosto pela tematica servem de incentivo para enfrentar futuros desafio

neste ambhito.
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Resultados para a asa NACA (Design foil)

Altitude 1000 | ft
Velocidade 40 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0086 | -0,0672 -123,2 8,6 -14,3 578,1
-2 0,115| 0,0079 | -0,0715 115,2 7,9 14,6 170,5
0 0,354 | 0,0122 | -0,0578 354,5 12,2 29,1 97,2
2 0,593 | 0,0236 | -0,0803 593,9 23,6 25,2 75,1
4 0,827 | 0,0421| -0,0848 828,2 42,1 19,7 63,6
6 1,008 | 0,0612 | -0,0893 1009,5 61,2 16,5 57,6
8 1,15 | 0,0783 | -0,0939 1151,7 78,4 14,7 53,9
10 1,253 | 0,0936 | -0,0985 1254,9 93,7 13,4 51,7
12 1,32 | 0,1059 -0,103 1321,9 106 12,5 50,3
14 1,349 | 0,1138 | -0,1075 1351 1139 11,9 49,8
16 1,341 | 0,1185 -0,112 1343 118,7 11,3 49,9
18 1,293 0,119 | -0,1163 1294,9 119,3 10,9 50,8
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Altitude 1000 | ft
Velocidade 50 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0089 | -0,0672 -85,7 6,1 -14 578,1
-2 0,115| 0,0081 | -0,0715 80,1 57 14,1 170,5
0 0,354 | 0,0122 | -0,0578 246,7 8,5 29 97,2
2 0,593 | 0,0239 | -0,0803 413,2 16,7 24,7 75,1
4 0,826 | 0,0414 | -0,0848 575,6 28,8 20 63,6
6 1,003 | 0,0611 | -0,0893 698,9 42,5 16,4 57,7
8 1,142 | 0,0779 | -0,0939 795,8 54,2 14,7 54,1
10 1,244 | 0,0931 | -0,0985 866,9 64,9 13,4 51,8
12 1,309 0,105 -0,103 912,2 73,2 12,5 50,5
14 1,338 | 0,1131| -0,1075 932,4 78,9 11,8 49,9
16 1,33 | 0,1179 -0,112 926,8 82,1 11,3 50,1
18 1,283 | 0,1188 | -0,1163 894,1 82,8 10,8 51
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Altitude 1000 | ft
Velocidade 60 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0086 | -0,0672 -123,2 8,6 -14,3 578,1
-2 0,115 | 0,0079 | -0,0715 115,2 7,9 14,6 170,5
0 0,354 | 0,0122 | -0,0578 354,5 12,2 29,1 97,2
2 0,593 | 0,0236 | -0,0803 593,9 23,6 25,2 75,1
4 0,827 | 0,0421 | -0,0848 828,2 42,1 19,7 63,6
6 1,008 | 0,0612 | -0,0893 1009,5 61,2 16,5 57,7
8 1,15 | 0,0783 | -0,0939 1151,7 78,4 14,7 53,9
10 1,253 | 0,0936 | -0,0985 1254,9 93,7 13,4 51,7
12 1,32 | 0,1059 -0,103 1321,9 106 12,5 50,3
14 1,349 | 0,1138 | -0,1075 1351 1139 11,9 49,8
16 1,341 | 0,1185 -0,112 1343 118,7 11,3 49,9
18 1,293 0,119 | -0,1163 1294,9 119,3 10,9 50,8

94




I.S.E.L — Instituto Superior de Engenharia de Lisboa
D.E.M — Departamento de Engenharia Mecanica

Altitude 1000 | ft
Velocidade 80 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0083 | -0,0672 -219,1 14,7 -14,9 578,1
-2 0,115| 0,0074 | -0,0715 204,8 13,1 15,6 170,5
0 0,354 | 0,0118| -0,0578 630,6 21,1 29,9 97,2
2 0,593 | 0,0233| -0,0803 1056,3 41,4 25,5 75,1
4 0,83 | 0,0424 | -0,0848 1478,5 75,6 19,6 63,6
6 1,017 | 0,0615| -0,0893 1811,6 109,5 21,4 57,3
8 1,164 | 0,0793 | -0,0939 2073,4 141,3 14,7 53,6
10 1,272 | 0,0953 | -0,0985 2265,8 169,7 13,4 51,2
12 1,341 | 0,1077 -0,103 2388,7 1919 12,4 49,9
14 1,371 | 0,1162 -0,1075 2442,1 206,9 11,8 494
16 1,363 | 0,1202 -0,112 24279 214,1 11,3 49,5
18 1,313 | 0,1201 | -0,1163 2338,8 214 10,9 50,4
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Altitude 1000 | ft
Velocidade 100 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123 0,008 | -0,0672 -342,4 22,1 -15,5 578,1
-2 0,115 | 0,0072 | -0,0715 320,2 19,9 16,1 170,5
0 0,354 | 0,0115| -0,0578 985,6 32,1 30,7 97,2
2 0,593 | 0,0233| -0,0803 1651 64,7 25,5 75,1
4 0,83 | 0,0421| -0,0848 2310,8 117,3 19,7 63,6
6 1,026 0,062 | -0,0893 2856,5 172,6 16,5 57,3
8 1,179 | 0,0805| -0,0939 3282,4 224,2 14,6 53,3
10 1,29 | 0,0971| -0,0985 35915 270,2 13,3 50,9
12 1,362 | 0,1099 -0,103 3791,9 306,1 12,4 49,5
14 1,394 | 0,1185| -0,1075 3881 329,9 11,8 48,5
16 1,385 | 0,1223 -0,112 3855,9 340,5 11,3 49,1
18 1,33 | 0,1218| -0,1163 3711,2 339 10,9 50,1
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Altitude 4000 | ft
Velocidade 40 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0095| -0,0672 -50,2 3,8 -13,2 604,4
-2 0,115 | 0,0079 | -0,0715 46,9 3,2 14,7 178,2
0 0,354 | 0,0128 | -0,0578 1444 52 27,8 101,6
2 0,593 | 0,0244 | -0,0803 2419 9,9 24,4 78,5
4 0,824 | 0,0414 | -0,0848 2419 16,9 19,9 66,6
6 0,997 0,061 | -0,0893 336,1 24,8 16,4 60,6
8 1,132 | 0,0776 | -0,0939 406,7 31,7 14,6 56,8
10 1,231 0,092 | -0,0985 461,8 37,5 13,4 54,4
12 1,295 | 0,1043 -0,103 502,1 42,6 12,4 53,1
14 1,323 | 0,1124| -0,1075 528,2 45,9 11,8 52,6
16 1,315 | 0,1175 -0,112 536,4 47,9 11,2 52,7
18 1,269 | 0,1188 | -0,1163 517,6 48,4 10,7 53,7
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Altitude 4000 | ft
Velocidade 50 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0091 | -0,0672 -78,4 58 -13,5 604,4
-2 0,115| 0,0082 | -0,0715 73,3 52 14,1 178,2
0 0,354 | 0,0124| -0,0578 225,6 8 28,2 101,6
2 0,593 | 0,0241| -0,0803 378 15,3 24,7 78,5
4 0,825 | 0,0415| -0,0848 525,8 26,4 19,9 66,6
6 1,001 | 0,0611| -0,0893 638 38,9 16,4 60,6
8 1,139 | 0,0777 | -0,0939 726 49,6 14,6 56,6
10 1,24 | 0,0924 | -0,0985 799,3 58,9 13,4 54,4
12 1,304 | 0,1047 -0,103 831,1 66,7 12,5 52,9
14 1,333 | 0,1128 | -0,1075 849,6 71,9 11,8 52,4
16 1,325 | 0,1176 -0,112 844,5 75 11,3 52,5
18 1,278 | 0,1186 | -0,1163 814,6 75,6 10,8 53,4
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Altitude 4000 | ft
Velocidade 60 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0088 | -0,0672 -88,5 8 -14,1 604,4
-2 0,115 0,008 | -0,0715 105,3 7,3 14,4 178,2
0 0,354 | 0,0121| -0,0578 324,3 11,1 29,2 101,6
2 0,593 | 0,0238 | -0,0803 543,2 21,8 24,9 78,5
4 0,827 | 0,0419 | -0,0848 757,5 38,3 19,8 66,6
6 1,006 | 0,0612 | -0,0893 921,5 56 16,5 60,3
8 1,146 0,078 | -0,0939 1049,7 71,5 14,7 56,5
10 1,248 | 0,0933 | -0,0985 1143,2 85,5 13,4 54,1
12 1,314 | 0,1054 -0,103 1203,6 96,6 12,5 52,7
14 1,343 | 0,1134| -0,1075 1230,2 103,9 11,8 52,1
16 1,335 | 0,1181 -0,112 1222,9 108,2 11,3 52,5
18 1,288 | 0,1189 | -0,1163 1179,8 108,9 10,8 53,3
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Altitude 4000 | ft
Velocidade 80 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0085| -0,0672 -200,4 13,7 -14,6 604,4
-2 0,115| 0,0076 | -0,0715 187,4 12,3 15,2 178,2
0 0,354 | 0,0119| -0,0578 576,8 19,4 29,7 101,6
2 0,593 | 0,0233| -0,0803 966,1 37,9 25,5 78,5
4 0,829 | 0,0425| -0,0848 1350,6 69,3 19,5 66,4
6 1,014 | 0,0614 | -0,0893 1652,1 100 16,5 60
8 1,159 | 0,0789 | -0,0939 1888,3 128,6 14,7 56,2
10 1,265 | 0,0947 | -0,0985 2061 154,3 13,4 53,7
12 1,334 0,107 -0,103 2173,4 174,3 12,5 52,3
14 1,364 | 0,1155| -0,1075 2222,3 188,2 11,8 51,8
16 1,355 | 0,1195 -0,112 2207,6 194,7 11,3 51,9
18 1,306 | 0,1197 | -0,1163 2127,8 195 10,9 52,9
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Altitude 4000 | ft
Velocidade 100 | kts
Velocidade
A0A (9 Cl Cd Momento Sustentagdo | Arrasto L/D de perda
(Ibs) (Ibs)
(kts)
-4 -0,123| 0,0081 | -0,0672 -313,2 20,5 -15,3 604,4
-2 0,115 | 0,0072 | -0,0715 292,8 18,3 16 178,2
0 0,354 | 0,0115| -0,0578 901,4 29,7 30,4 101,6
2 0,593 | 0,0233| -0,0803 1510 59,5 25,4 78,5
4 0,83 | 0,0421| -0,0848 21135 107,5 19,7 66,4
6 1,022 | 0,0617 | -0,0893 2602,5 157,1 16,6 59,8
8 1,173 0,08 | -0,0939 2987,5 203,8 14,7 55,9
10 1,282 | 0,0962 | -0,0985 3264,5 245,1 13,3 53,4
12 1,353 | 0,1089 -0,103 3445,3 277,4 12,4 52
14 1,384 | 0,1174 -0,1075 3524,3 299,1 11,8 51,4
16 1,375 | 0,1213 -0,112 3501,4 308,9 11,3 51,5
18 1,324 0,121 | -0,1163 3371,5 308 10,9 52,6
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Resultados para a asa NACA

AOA Arrasto Sustentacao
© N Ib N Ib
4 | 28736 | 6466 | | -238,67
1060,64

-2 175,17 | 39,42 | 510,29 | 114,83
0 294,75 | 66,33 | 3747,46 | 843,28
2 350,24 | 78,81 | 5189,66 | 1167,81
4 444,58 | 100,04 | 6260,04 | 1408,67
6
8

612,00 | 137,72 | 8146,42 | 1833,16
804,12 | 180,95 | 8186,00 | 1842,06
10 916,53 | 206,24 | 8718,28 | 1961,84
12 | 1210,00 | 272,28 | 9775,90 | 2199,83
14 | 1821,87 | 409,97 | 9854,70 | 2217,56
16 | 1836,00 | 413,15 | 7118,42 | 1601,83
18 | 1653,66 | 372,12 | 6722,44 | 1512,72

Determinacéo do CI
A0A (°) Cl Cd
-4 | -0,086 | 0,023
-2 | 0,041 0,014
0,305 | 0,024
0,422 | 0,028
0,509 | 0,036
0,662 | 0,050
0,665 | 0,065
10 | 0,709 | 0,075
12| 0,795 | 0,098
14 | 0,801 | 0,148
16 | 0,579 | 0,149
18 | 0,546 | 0,134

| o | N O
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Resultados para a asa Wortmann

AOA Arrasto Sustentacao
© N Ib N Ib
-4 | 550,76 | 123,94 765,09 | 172,17
-2 | 540,83 | 121,70 | 2748,98 | 618,59
0| 387,39 | 87,17 | 4694,20 | 1056,32
2| 33546 | 7549 | 7035,06 | 1583,07
4| 307,74 | 69,25| 6990,64 | 1573,08
6| 276,50 | 62,22 | 7488,68 | 1685,15
8| 379,06 | 8530 | 9622,12 | 2165,23
10 | 548,00 | 123,31 | 10391,70 | 2338,40
12 | 914,51 | 205,79 | 11544,12 | 2597,73
14 | 1124,17 | 252,97 | 11493,40 | 2586,31
16 | 1521,52 | 342,38 | 13419,40 | 3019,71
18 | 1406,23 | 316,44 | 12188,54 | 2742,74
Determinacéo do Cl

AoA () Cl Cd

-4 | 0,062 | 0,045

-2 | 0,223 | 0,044

0| 0,382 | 0,031

2| 0,572 | 0,027

4| 0,568 | 0,025

6| 0,609 | 0,022

8| 0,782 | 0,031

10 | 0,845 | 0,045

12| 0,938 | 0,074

14| 0,934 | 0,091

16 | 1,091 | 0,124

18 | 0,991 | 0,114
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Resultados para a aeronave com asa NACA

Altitude 1000 | ft
Velocidade 100 | kts
Velocidade Sustentacéo Arrasto
(kts) N Ib N Ib
10| 13,49 3,04 5,92 1,33
20 53,98 12,15 31,05 6,99
30 | 124,02 27,91 72,72 16,36
40 | 217,10 | 48,85| 136,23 | 30,66
50 | 374,20 84,21 | 219,39 49,37
60 | 466,97 | 105,08 | 288,64 64,95
70| 678,20 | 152,61 | 412,33 92,78
80| 877,03| 197,35| 49553 | 111,51
90 | 1120,99 | 252,25 | 655,38 | 147,48
100 | 1377,44 | 309,96 | 740,03 | 166,53
110 | 1677,96 | 377,58 | 917,13 | 206,38
120 | 1988,40 | 447,44 | 1081,71 | 243,41
130 | 2194,64 | 493,85 | 1315,24 | 295,96
140 | 2745,18 | 617,74 | 1493,77 | 336,14
150 | 3120,71 | 702,24 | 1719,12 | 386,85
160 | 3607,00 | 811,67 | 1817,50 | 408,98
170 | 3820,14 | 859,63 | 2189,64 | 492,73
180 | 4572,98 | 1029,04 | 2394,22 | 538,76
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Resultados para a aeronave com asa Wortmann

Altitude 1000 | ft
Velocidade 100 | kts

Velocidade Sustentacéo Arrasto
(kts) N Ib N Ib
50| 392,56 | 88,34| 106,30 | 23,92
60 | 557,47 | 125,44 | 180,57 40,63
80 | 1004,48 | 226,03 | 290,08 65,28
90 | 1240,45 | 279,13 | 392,02 88,22
100 | 1570,27 | 353,35 | 414,27 93,22
120 | 2252,68 | 506,91 | 609,97 | 137,26
150 | 3569,41 | 803,21 | 860,31 | 193,59
180 | 5154,52 | 1159,90 | 1257,90 | 283,06
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Andlise comparativa

Diferenca de
valores de arrasto Diferenca de
relativamente a valores de arrasto
valores tedricos entre Wortmann
Velocidade e NACA
(kts) Wortmann | NACA
50 71% 41% 52%
60 45% 12% 37%
80 18% 29% 41%
90 1% 40% 40%
100 8% 39% 44%
120 2% 45% 44%
150 4% 48% 50%
180 1% 47% 47%
Diferenca
édia 19% 37% 44%
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Anexo B
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Tabela 1. Tabela de Conversao de unidades.

Multiply By T Crbtain
British Thermal Linit# 3969 x 100 calories/ second
Minute (BT min) 157 = 10 Toot-pounds secand
2357 = 1072 haorsepower
2987 = 10rd kilogram meters second
Centimeter (cm) 3.8 = 1k feet
3,938 x 1! imchees
1,000 w1 kilometers
1000 % 10°* melers
Cubic Foot (") IR.317 Lters
7.481 pallons
Foot (fi) 30 = 10 CcEntimeters
1200 = 10 inches
3,048 = 104 kilometers
1048 = 107" Mmeters
1.894 = 10 miles
Foot-PoundSecond 1713 = 162 BTU. min
(f-1bs2) 1.2319 = ! calbories. secomd
1.E18 = 107 hesrseporwer
1.383 = 107" kilogram meters/second
Food/ Second (fit/s) 1.087 kilommeters/ hour
5620 = 10! knots
3048 x 107 meeters secomnd
6518 x 107! i bes e
Gallon (LLE.) {gal) 1.3368 = 10°* cohic fest
378542 hEers
3785 = 10 cubic meters
231 cubic imches
128 Nuid sunces
Gram {g) 3828 = 10t OLmOES
2,205 = 107 poumnds
Hor - 4242 5 1 BTL min
vepower () 550 fooi-pounds/second
T604 = 10 kilogram meters/second
T4587 wailt
Imperial Gallon 2.7 w 10P cubic inches
1.201 gallons (U.5.)
4 545 liters
Inch (im.) 2.540 centimeters
£.333 = 1002 leet
2,540 % 10r2 mELers
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Multiphy By To Obtain
Kilogram (kg) 1.000 x 107 Rrams
6854 = 10r? shugs
2HE pioLmds
9,807 BEWIoNs
Kilogram-Meter/ Second 3,347 = 10 ETU/min
{kg-m/s) 7.233 faot-pounds/second
Kilometer/ Hour (kmh) 9113 = 10" et/ second
5,306 % 1070 kEnots
G214 = 10" mileshour
Knot 1.689 Feet/ second
.15 mileshour
1.852 kilometers/ hour
Liter (1} 3532 = 107 cubic Feet
2417 s 10°" gallons
1,000 = 10! cubls meters
13.E142 Muabd ouwmoes
beter (m) 1.000 = 108 centimeters
1281 feet
3937 10 inches
1000 = 10 kilometers
6204 x 10 miles
Meter/Secomd {m.s) 1281 feet/second
3600 kilometerd Tuour
1,543 kemeis
2.237 miles hour
Mile/Hour (mph) 1467 feet second
1.60%9 kilometers. hour
0. kmets
(48Tl meters,/ second
Mautical Mile (ami) 6076 = 107 Feet
1L&52 = 107 melers
1. 15078 mille
Pound [k} 4,536 = 10° prams
1& OUNCES
Shug 1459 = {4 Erams
L.459 = 10 kilograms
32.174 Lhgass
Statute Mile (mi) 5.280 = |07 feet
1609 kilometers
1.760 = |07 yards
0, BERTTE nawtical mile
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Tabela 2. Propriedades da atmosfera.

Al Temp. Temp. [ress. Press. Diensity  Density  Coeff. of  Speed
Ratio Ratio Ratio Viscosity  of
Sound
h T i P & 4] a B oV
ity ("R (psi) islugs/ft) (Ihs — see/ft?) (ft/sec)
Geopotential (x10 % (x0T
0 S18.7 10000 14.70 LOo0oy 2377 LOOOO 3757 1.116.4
JELLA] Si15.1 (9932 14.17 0,364 2.2081 097106 3717 11126
FAELIL 511.5 59863 13.66 0.9295 2.2409 094277 36597 1,108.7
3,000 S08.0 0.5754 13.17 08962 21751 021512 3677 1,1i4.9
4,000 04,4 09725 12.6% 0.8637 21100 (Q.EBROS  1.657 11000
5000 S00L8 09637 1223 0.8320 20481 OEO1aT | 3636 L0
6,000 4973 0.9538 11,78 (). 504 L9868 OR35R6 2616 10932
7000 4937 09519 11.34 A Eel L2268 081064 2596 1,083.2
B0 AR 1 (1.9450 1092 (7428 1.EGE3 078602  3.575 1,085.3
9,000 486.6 09382 10,50 (.7148 L1811 0.J61%6  3.533 1,081.4
10000 4830 09313 1011 06877 L7553 073848 3534 10774
11,000 4794 0.9244 9. 720 (.6614 1.7008 071355 3513 10734
12000 4759 09175 9346 06360 LedT6  (6R3LT 3493 106594
13,000 472.3 09107 2984 6113 1.5957 L67133 3472 10654
[EN ] 468.7 (RS ik ®.633 05857 1.5451 0L65003 3451 1.061.4
15,000 4652 08959 #3204 05643 14956 2064924 3430 10373
16,000 4616 (0 2000 TAR% 05420 1 4474 ANESA 3400 1.153.2
17,000 458.0 08831 T.547 0.3203 1.4004 58919 3388 1,040.2
18,000 4545 08763 7330 0.4994 1.3546 (56991 3366 1,045.1
19,000 4509 M 8604 7041 4791 1 310 as112 1345 1,041 .10
20,000 4473 [.8625 . 754 (4505 2664 (L53781 3324 RERIX)
21,000 4438 833 6475 04406 L2240 051497 3302 1Az
12,000 440.2 (L3488 6207 0.4223 L1BZT 049758 3281 1.028.5
23,000 43466 08419 5947 D404 L1425 048065 3259 1.024.4
24,000 4351 0.8350 5.690 03876 11033 046417 3238 1.020.2
23,000 43295 (LR2R] 5454 03711 1.0351 044812 3216 1L016.0
26,000 260 Q8213 5220 L3552 L0280 0433250 3194 L7
27000 422 0.8 144 45994 D3398 099% 0410750 3042 IR
28,000 418.8 0.83075 4777 03250 09567 040251 31350 1,082
29000 4153 08006 4567 D307 09225 0323812 3128 D00
30000 4117 057938 4,354 2970  OEE%3 027413 3106 LT
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Tabela 3. Abaco para validacdo da capacidade da aeronave de recuperar de perda
agravada.
TDEF
X4 4 RUDDER ALONE " #=235
—— RECOVERY 2=30
24 | ——_ RUDDER AND
ELEVATOR 25
20
20
16
15
12
12
8 ] \/
~5 10
\
4 1 ;
T,
0 \\
—240 -200 -160 -120 -80 -40 0 40 80 120 160
(x10~%)
SPIN RECOVERY [Ix -1
BODY HEAVY CRITERION | ~ /:] WING HEAVY

Tabela 4. Densidade do combustivel de aviag&o.

Tabela 5. Consumos de combustivel para motor Rotax 912.

Aviation gasoline
P-4
JP-§
JP-8

Average actual density

0°F 100°F
6.1 5.7
6.7 6.4
7.2 6.8

Fuel consumption in Vh (USgal’l§ 12 UL/AJF M2 ULS /S
at take-off performance 24,01(6,3) 2707 1)
at max. continuous performance 22,6 (5,6) 25,0 (5,6)
at 75 % continuous performance 16,2 (4,3) 18,5 {4.9)
specific consumpticn at ma. 285 g/kWh 285 g/'kWh
continuous performance (047 Ihph) (047 bhph)
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Tabela 6. Informac&o técnica do motor Rotax 912 ULS.

Emgina Power- | Engine spead | Parfomance Manifald pras.
Satting [ (kW) Torque [Nm] [in.HG]
Take-off pafom. 5800 506 08 1 full throttle
Cising powear 5500 58,0 1007 full throttle
7% 000 435 831 2.2
5% 4200 TN 75,0 2.5
5% 4300 .0 70,8 26,3
Tabela 7. Variacdo da poténcia com a altitude
ORL 5800 fimin vollear
P tikiz off periormancs
50 Tl Sk\
E N 50:':'_“ h“\t."-
& - 1 =
E w4 400 “‘a‘\ﬁ:q‘,ﬂ
g aoso | ] TN
E = q \““'\-.\\‘\.\
a0 L~
:'_i' q““‘“““m“““““‘ﬁ“‘h‘::‘
i H‘"‘H}SQ%
3% T~
=
10
0

1000 2000 3000 4000 5000 6000 000
Cichtehidhe ! Denaity Altitude [m]

Tabela 8. Poténcia méxima do motor Rotax 912 ULS.

VERSION PERFORMANCE TORQUE MAX RPM
KWW hp 1/min. Mm  ft k. 1fmin 1/min.
912 ULs 659.0 G5 A500 126 94 5100 sa00

max. 5 min. 735" 100*  &aoo0* *WIROTAX airlxox and exhaust sysiem

Tabela 9. Constantes para dimensionamento das empenagens.

Typical values
Horizontal ¢y Vertical o
Sailplane 0,50 0.02
Homebuilt (.50 0.04
General aviation—single engine 0. 70 .04
General aviation—twin engine (.80 o7
Agriculiural 0.50 0.04
Twin turboprop 0.90 0.08
Flying boat 0,70 0.06
Jet trainer 0.70 0.06
Jet fighter 0.40 007
Military cargo,bomber 1.00 0.08
Jet transport 1.00 0.09
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Tabela 10. Valores de referéncia para angulo diedro.

Wing position
Low Mid High
Unswept (civil) S5to7 2to 4 Oto 2
Subsonic swept wing Jw7T -2l ~5to =2
Supersonic swept wing 0to s -5t -5w0

Tabela 11. Valores de referéncia para a razdo de aspecto para varios tipos de aeronaves.

Horizontal tail Vertical tail
A Y A Y
Fighter 34 0.2-0.4 0.6=1.4 0.2=0.4
Sail plane 6-10 0.3-0.5 1.5-2.0 0.4-0.6
Others 3-5 0.3-0.6 1.3-2.0 0.3-0.6
T-Tail - — 0.7-1.2 0.6-1.0

Tabela 12. Constantes para dimensionamento dos pneus.

Diameter Width
A B A B
General aviation 1.51 0,349 0.7150 0.312
Business twin 2.69 0251 1.170 0.216
Transport/bomber 1.63 0,313 0.1043 0.480
Jet I'ighler.-’tralm:r 1.59 0,302 00980 0.467

Tabela 13. Abaco para determinacéo da distancia de descolagem.

TAKEOFF 2
DISTANCE [

10 1t

1

NUMBER

3 OF JET
4  ENGINES

T r JET

n p BALANCED

FIELD

w b LENGTH

¢ P

0 1 200 300 A0 500 G

TAKEOFF PARAMETER

H or -
TCp oy, T/W 9Cy,p, BHE/W
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Tabela 14. Constantes para determinagdo dos momentos de inércia no estudo de

recuperacao de perda agravada.

Aircraft class R, R, R,
Single-engine prop 0.25 0.38 0.39
Twin-engine prop 0.34 0.29 0.44
Business jet twin 0.30 0.30 0.43
Twin turboprop transport 0.22 0.34 0.38
Jet transport—Fuselage-mounted engines 0.24 0.36 0.44
—2 wing-mounted engines 0.25 0.38 0.46
—4 wing-mounted engines 0.31 0.33 0.45
Military jet trainer 0.22 0.14 0.25
Jet fighter 0.23 0.38 0.52
Jet heavy bomber 0.34 0.31 0.47
Flying wing (B-49 type) 0.32 0.32 0.51
Flying boat 0.25 0.32 0.41

#Typical values see Ref. 11 for examples.

Tabela 15. Constantes para dimensionamento do trem de aterragem.

Main wheels diameter or width (in.)=4 W§

Diameter Width
A B A B
Cieneral aviation 1.51 0.349 0.7150 0.312
Business twin 2.69 0.251 1.170 0.216
Transport/bomber 1.63 0.315 0.1043 (0.480
Jet fighter/trainer 1.5¢ 0.302 0.0980 0,467

Wy =Weight on Wheel

Tabela 16. Coeficientes de arrasto para o trem de aterragem

D/q
Frontal area (Ft?)
Regular wheel and tire 0.25
Second wheel and tire in tandem 0.15
Streamlined wheel and tire 0.18
Wheel and tire with fairing 0.13
Streamline strut (1/6<t/c<1/3) 0.05
Round strut or wire 0.30
Flat spring gear leg 1.40
1.0-1.4

Fork, bogey, irregular fitting

114



I.S.E.L — Instituto Superior de Engenharia de Lisboa
D.E.M — Departamento de Engenharia Mecanica

Tabela 17. Coeficientes para

Length=a W a C
Sailplane—unpowered 0.86 0.48
Sailplane—powered 0.71 0.48
Homebuilt—metal/'wood 3.68 0.23
Homebuilt—composite 3.50 0.23
General aviation—single engine 4.37 0.23
General aviation—twin engine 0.86 0.42
Agricultural aircraft 4.04 0.23
Twin turboprop 0.37 0.51
Flying boat 1.05 0.40
Jet trainer 0.79 0.41
Jet fighter 0,93 0.39
Military cargo/bomber 0.23 0.50
Jet transport 0.67 0.43

Tabela 18. Coeficiente de contribuicdo de sustentacdo pelas superficies

hipersustentadoras.

High-lift device AC,
Flaps
Plain and split 0.9
Slotted 1.3
Fowler 1.3c¢’/c
Double slotted 1.6 ¢c’/c
Triple slotted 1.9¢’/c
Leading edge devices
Fixed slot 0.2
Leading edge flap 0.3
Kruger flap 0.3
Slat 0.4c'/c

Tabela 19. Coeficiente de friccdo

Suer
Cp,=Cy, 5. C,-subsonic

Bomber and civil transport

Mllitary cargo (high upsweep fuselage) 833;(5]
Air Force fighter :
Navy fighter 00040
Clean supersonic cruise aircraft 80040
Light aircraft — single engine 0-3325
Light aircraft — twin engine 0045
Prop seaplane 0.0068
Jet seaplane ggggg
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