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RESUMO

O presente trabalho propde um estudo sobre como a variacao longitudinal da posi¢ao
do centro de gravidade da aeronave afeta aspectos da estabilidade estatica longitudinal e o
desempenho da aeronave. Juntamente com variagdes na velocidade e altitude de voo, foi
verificada a influéncia nas caracteristicas citadas, bem como uma analise durante a execugao
de uma manobra de Pull up, afim de também identificar o grau de interferéncia dessas
variagoes. Foi mostrado que se trata de uma reagdo em cadeia, ou seja, o deslocamento do CG
afetou os coeficientes de estabilidade, que por sua vez interferiram na trimagem da aeronave e,
por ultimo, esta refletiu na polar de arrasto, curva da qual derivam os indicadores de
desempenho. O confronto das analises realizadas permitiu concluir que o deslocamento
longitudinal do CG influencia tanto na estabilidade quanto no desempenho da aeronave; porém,
com diferentes intensidades nas diferentes grandezas avaliadas.

Palavras-Chave: centro de gravidade, estabilidade, desempenho, manobra.
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of na Aircraft. 2018. 77p. Graduation Project, Federal University of Uberlandia, Uberlandia,
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ABSTRACT

This work purposes a study about how changes in longitudinal position of aircraft’s
center of gravity affect characteristics of static longitudinal stability and performance. Along
with changes in velocity and flight altitude, it has been verified its influence on the
aforementioned characteristics. Moreover, it was also performed an analysis during a Pull up
maneuver with the objective to understand the impact of these variations. After evaluating the
analyses, the system has presented a chain reaction, i.e., the C.G. translation affected the
stability coefficients, which implies in different trimming conditions for the aircraft and,
consequently, an adjustment on the drag polar curve, which the performance indicators come
from. Furthermore, the comparison of the analyses showed that the C.G. longitudinal translation
affected as much stability as performance of the aircraft; however, with different intensities on
each parameter evaluated.

Keywords: center of gravity, stability, performance, maneuver.
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1 Introducao
De acordo com informagdes do Ministério dos Transportes, Portos e Aviagdo Civil o
setor aéreo registrou em 2017 um crescimento de 2,33% na movimentacao de passageiros e de

cerca de 10,47% no transporte de cargas.

Dados como os citados acima demonstram que o setor da aviagdo possui uma tendéncia
de expansao continua. Cada vez mais um nimero maior de aecronaves deve entrar em operagao

para suprir a crescente demanda.

Diante desse fato ¢ necessario compreender, desde a concepgao da aeronave nas fases
de projeto até como ela se comporta durante as fases de voo para completar sua missdo com
seguranga. Para determinadas missdes € preciso garantir que a acronave permanega dentro de
certos limites de estabilidade e apresente satisfatorias caracteristicas de performance, quando

sujeita a diferentes possiveis condi¢des de voo.

Com este trabalho serd possivel avaliar a resposta da aeronave mediante o deslocamento
longitudinal de seu centro de gravidade (devido a fatores como consumo de combustivel,
deslocamento de cargas, por exemplo) associado a situacdes de voo como variagdes na

velocidade e diferentes altitudes de operacao.

E ao final da execucao dessas analises, adquirir dados suficientes para determinar o grau
de influéncia dessas variaveis no comportamento da aeronave. Com isso, do ponto de vista de
engenharia fornecer dados consistentes para a escolha das melhores condi¢des de voo para que

a aeronave cumpra determinada missao com o melhor desempenho e seguranga possiveis.

2 Objetivos

Através da variacdo da posicdo do centro de gravidade da aeronave na direcao
longitudinal, juntamente com alteragdes na velocidade e altitude de voo verificar a influéncia
na estabilidade estatica longitudinal e no desempenho da aeronave. Verificar também como
mudancas na velocidade e altitude de voo alteram a estabilidade e performance durante a

execu¢ao de uma manobra de Pull up.



3 Revisdo Bibliografica

A presente revisao bibliografica foi baseada principalmente em (CAUGHEY, 2011)
para os assuntos relacionados ao comportamento estatico de uma aeronave. Porém importantes
contribui¢des advieram de notas de aula das disciplinas Mecanica do Voo e Desempenho de
Aeronaves ministradas no curso de Engenharia Aerondutica da Universidade Federal de
Uberlandia. Os demais conceitos pertinentes foram embasados nas referéncias descritas na

secao 7.

3.1 Conceitos Aerodinimicos em aeronaves
Nessa parte serdo explanados os conceitos basicos necessarios para a realizagdo deste
trabalho, os conceitos referentes ao arrasto da acronave esta contido na secdo 3.4 e os

pertinentes aos momentos gerados, estdo presentes na secio 3.2.
3.1.1 Caracteristicas geométricas

A asa exemplificada na Figura 1 exibe os principais posicionamentos ¢ medidas
utilizados nos célculos das se¢des subsequentes deste trabalho, tais como: posi¢ao das cordas

na asa (¢, c;); angulos. O equacionamento das grandezas pode ser encontrado em

GUDMUNDSSON (2014).

Figura 1. Exemplo da asa com detalhes geométricos.
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|

- Yuroe - Arbitrary Center chord line

Trailing edge chord line

Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014).

Pelo ponto de vista do perfil aerodindmico, hd também importantes quantidades a serem

identificadas para a realizacdo dos calculos. A Figura 2 destaca o supracitado.



Figura 2. Identificacdo de medidas em um aerofolio.
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Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014).

Por convenc¢do, a analise das forcas ¢ momentos ¢ feita com base na corda média

aerodinamica. Durante o voo da aeronave, o centro de pressao se desloca, dessa forma também

por convengdo os esfor¢os aerodinamicos sdo alocados no centro aerodindmico (CA) da corda

média aerodindmica, conforme Figura 3.

Figura 3. Posicionamento dos esfor¢os aerodinamicos.

3.1.2 Sustentacio

Fonte: (SADRAEY, 2013).

O aparecimento da for¢a de sustentagdo (Lift Force) ¢ oriundo de um diferencial de

pressdo provocado pelo escoamento de um fluido sob uma superficie aerodinamica. De maneira

adimensional, a sustentagdo pode ser exprimida através de um coeficiente,

(1



onde, L representa a for¢a de sustentagdo propriamente dita, S € o parametro geométrico da area
caracteristica sujeita ao escoamento e, q € conhecido como pressao dindmica do escoamento e
depende de fatores ambientais (densidade p do fluido em determinada condicao) e da condigao

de escoamento (velocidade V),

1
1= 2oV 2)

o valor do coeficiente de sustentagdo C;, € composto por uma parcela linear (C, ) € outra angular

(CL,) de modo que,

CL = CLaCZ + CLO (3)

graficamente esses coeficientes podem ser extraidos da curva exemplificada abaixo através de
um processo de regressao linear, considerando apenas a parte linear, pois o comportamento nao

linear corresponde a zona de stall (perda de sustentagdo da aeronave).

Figura 4. Exemplo de curva C;, versus a de uma aeronave.

w (deg)

Fonte: (SADRAEY, 2013).

porém, fatores geométricos como a escolha do perfil aerodindmico das superficies

sustentadoras afetam diretamente os coeficientes. O coeficiente de sustentacdo para o aerofélio



pode ser relacionado com o da superficie tridimensional através da teoria da linha sustentadora

de Prandtl, de acordo com JR. e J.D. (2010),

i (4)

= 5 o
+ TAR

CL_

a

entretanto, a expressao (4) so6 possui resultados aceitaveis para superficies com alongamento
(AR > 4). Para superficies com alongamento menor do que o valor especificado, a seguinte

expressao se aplica,

C;

C, = :

§ \/1— _Claz Cl, )
+[nAR] T TAR

tomando como exemplo, um modelo composto apenas por asa e estabilizador horizontal. Sabe-

se que ambas superficies contribuem para a sustentacdo gerada pela aeronave, de maneira

adimensional a combinacao de suas contribui¢des individuais ¢ dada por,

St
CrL = Cpy +1¢ g C, 6)

o termo referente a sustentacao gerada pelo estabilizador horizontal precisa ser ponderado pois,
a adimensionalizagdo ¢ feita considerando a asa como referéncia. A grandeza 7, trata da

eficiéncia aerodinadmica do estabilizador horizontal e sera explicada na se¢do 3.2.



3.2 [Estabilidade Estatica de uma aeronave

Entende-se que um corpo possui capacidade de equilibrio quando, ao ser perturbado
mostra uma tendéncia de retorno a sua posi¢ado original. Na Figura 5 observa-se as trés possiveis
configuragdes da capacidade de estabilidade estatica de um corpo. Ele pode ser estaticamente
estavel quando retorna a sua posicdo de equilibrio ap6s ser perturbado, ele pode possuir
estabilidade neutra quando apos ser perturbado assume uma nova posicao estavel diferente da

anterior, ou ele pode apresentar comportamento instavel apos a perturbagao.

Figura 5. Representagdo do equilibrio estatico de um corpo.

~
)

LY

a.) Statically Stable

Pt

b.) Statically Unstable

L
»

¢.) Neutral Stability

Fonte: (NELSON, 1989)

3.2.1 Estabilidade Estatica Longitudinal

Para a estimativa dos coeficientes e parametros da estabilidade, ¢ preciso adotar um
sistema de referéncia de coordenadas. O sistema de coordenadas cartesianas da Figura 6 ¢

adotado como padrao para os esfor¢os e momento aerodindmicos abordados neste trabalho.



Figura 6. Sistema de coordenadas cartesianas.

~I>N, R
ZW

Fonte: (ETKIN, 1959) modificada.

O conceito de estabilidade estatica anteriormente apresentado certamente se aplica as
aeronaves. Para entendé-lo imagine duas aeronaves voando em sua condicao trimada (conceito
a ser apresentado posteriormente) representada pelo ponto B na Figura 7, ao sofrerem uma

perturbagdo no angulo de ataque as aeronaves respondem de maneiras diferentes.

Figura 7. Coeficiente de arfagem versus angulo de ataque da aeronave.

cm
Airplane 2
(+)
Nose Up
(v
()
Nose Down
Equilibrium Point Airplane 1

Fonte: (NELSON, 1989)

Se a perturbacdo incrementar o valor de a, por exemplo para o ponto C, a Aeronave 2
tende a erguer o nariz para cima distanciando-se mais ainda da posi¢ao de equilibrio, enquanto
que a Aeronave 1 tende a abaixar o nariz retornando a posi¢ao de equilibrio. No caso do valor

de a ser decrementado, por exemplo para o ponto A, o comportamento inverso pode ser



observado em ambas aeronaves, ou seja, a Aeronave 1 tende a levantar o nariz e a Aeronave 2
tende a abaixa-lo. Portanto pode-se concluir que a Aeronave 1 possui estabilidade estatica

longitudinal.

Ainda da Figura 7, observa-se entdo que o critério matematico para a estabilidade

estatica longitudinal é,

dC, (7)
' <0

além disso, para que seja possivel trimar a aeronave em angulos de ataque positivos € preciso

que o coeficiente linear Cp,, da curva seja positivo, como mostrado na Figura 8.

Figura 8. Curva C,, versus « para aeronave estavel longitudinalmente.

Cmo::-ﬁ

‘\\‘_Cmocﬂ \1 ’

2

Fonte: (NELSON, 1989)

A identificagdo da capacidade de estabilidade estatica longitudinal de uma aeronave ¢
feita analisando-se a contribui¢do de cada componente separadamente e ao final um somatério

desses efeitos ¢ computado.

Para esse trabalho no que diz respeito a estabilidade estdtica longitudinal, foram

analisadas apenas as contribui¢des da asa e estabilizador horizontal.



3.2.1.1 Contribuicido da asa

Figura 9. Esquema representativo da asa de uma aeronave.

B B .
-':‘f r
cz{lj____ i o ac, ER'L_,,

Fonte: (NELSON, 1989)

Na Figura 9 a asa foi representada por meio da corda média aerodinamica, para o calculo
dos momentos gerados pelas forgas aerodinamicas toma-se como referéncia a posi¢do do centro

de gravidade da aeronave, portanto

Mcg,, = Ly cos(ay — iy) [xce — Xacl + Dy sen(ay, — i) [xce — Xacl (®)
+ Lw Sen(“w - iw) [ZCG] - Dw COS(“W - iw) [ZCG] + MACW

a representagdo no formato de coeficientes adimensionais ¢ mais vantajosa, portanto dividindo

a equacao (8) pela pressdo dinamica obtém-se a equagao (9),

Xce  XAc . Xce  XaAc .
CmCGW =C,, (? — ?) cos(ay, —iy) + Cp, <? - ?) sen(a,, — i)

)

Zcg . Zce .
+ Gy, ?sen(aw —iy) — Cp, ?cos(aw — iw) + Gy,

assumindo a hipdtese de que o angulo de ataque € pequeno e, de que o valor de C; ¢ bastante

superior ao valor de Cp tém-se,

cos(a, —i,) =1 sen(a,, —iy) = a,, — iy (10)

de modo que a equacao (9) agora simplifica-se,
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v, (Feo -y (n

como o coeficiente de sustentagdo € composto por C;, , = Cp, , €, aw. Aequagdo (11) pode

0

ser decomposta em uma parte angular e outra linear,

Cmyy = Cimg,, + Cmey, @w (12)
onde,
_ XcG  XaAc 13
Co, = Cnscy, + Cia, (5= 7F) ()
— Xce _ Xac (14)
Cme _CLaw( ¢ E)

da equacao (14) ¢ possivel perceber que, para que a asa contribua para a estabilidade ¢ preciso
que o centro de gravidade (CG) esteja posicionado atrds do centro aerodinamico (AC) (em

relacdo ao bordo de ataque da asa, como referéncia), atendendo assim a condi¢do da equacao

(7).

3.2.1.2 Contribuicao do estabilizador horizontal

O papel principal do estabilizador horizontal € proporcionar capacidade de arfagem para
a aeronave através do contrabalanceamento do momento gerado pela asa, seu posicionamento
pode ser feito de duas formas: na porc¢ao frontal da fuselagem (configuracdo tipo Canard) ou
na porgao traseira da fuselagem (configuracdo Convencional). Historicamente nota-se que a

maioria das aeronaves ¢ fabricada utilizando a configuracao Convencional.

Na configuragao Convencional, o escoamento no estabilizador horizontal ¢ afetado pelo
escoamento de saida da asa (conhecido como Downwash), cuja magnitude depende da

localizagao do estabilizador horizontal em relagdo a asa, na coordenada do eixo z.
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A Figura 10 ilustra a representagcdo do estabilizador horizontal através de sua corda
média aerodinamica, bem como as distancias e posicionamentos lineares e angulares em relagao

a asa e forcas acrodinamicas atuantes.

Figura 10. Esquema de representacao do estabilizador horizontal.

al —
\?\ ZCUr

Fonte: (NELSON, 1989)

Percebe-se que o efeito do Downwash provoca uma diferenga na velocidade do
escoamento percebida pelo estabilizador, portanto o angulo de ataque do estabilizador
horizontal leva em conta os seguintes fatores: angulo de incidéncia da asa (i, ); angulo de
ataque da asa (ayy); angulo de Downwash (€) e o proprio angulo de incidéncia do estabilizador

(i¢), da seguinte forma,

ayr =y, — iy, —e+1i; (15)

analogamente ao tratamento para asa, pode-se assumir novamente pequenos angulos de ataque
bem como, que a contribui¢ao da sustentacdo ¢ muito superior a do arrasto. Assim, 0 momento
de arfagem devido ao estabilizador horizontal pode ser quantificado pelo somatorio dos

momentos gerados pelas for¢as aerodindmicas ao redor do CG da aeronave,

M, = —l¢[L; cos(app, — €) + D¢ sen(apg, — €)] (16)
— Z¢g, Dy cos(apgy, — €) — Ly sen(apg, — €)] + My,
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apenas a primeira parcela do lado direito da equacdo (16) possui contribuicdo expressiva, de

modo que ela pode ser reduzida para,

Mt = _ltLt (17)

efetuando a adimensionalizagdo pela pressdo dindmica,

Cn, = —VeneCy, (18)

onde, V; = 1;S;/SC é conhecido como coeficiente de volume de cauda e, 1, = q:/q, a
eficiéncia do estabilizador horizontal representada como a razao entre as pressoes dindmicas do

escoamento atuante no estabilizador e na asa.

A quantificagdo do efeito de Downwash pode ser representada matematicamente por,

de (19)

E=&t+t—a
0 dd w

a expressdao do Downwash para uma asa com distribui¢do eliptica de sustentacdo advém da

Teoria da Linha Sustentadora para asas finitas, de modo que,

o 2l (20)
mAR,,
€ portanto,
de 2Cy, (21)

=&,6 =
da % mwAR,
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retornado a equagdo (18) e substituindo as expressdes encontradas, pode-se chegar a uma

expressao mais expandida,

Cim, = NeVeCry (80 + by — i) =0 VeCry (1 - £)a (22)

portanto a equacao (22) também pode ser decomposta em uma parcela linear e outra angular,

Cmp, = r]tVtCLat(EO + iy — i) (23)
Cmat = _ntVtCLat(l — &) (24)

pela equagdo (24) conclui-se que a condigao de estabilidade descrita pela equagao (7) pode ser

atingida variando-se os parametros V; e C Lo, O primeiro pode ser alterado através do aumento

ou diminui¢do do brago de momento do estabilizador ([;), ja no segundo a alteracdo pode ser

promovida através de mudancas geométricas no alongamento (AR;) do estabilizador.

3.2.2 Ponto neutro a manche fixo

Apos a explanagdo dos componentes da aeronave considerados (asa e estabilizador
horizontal) em separado, o coeficiente de momento de arfagem total da aeronave pode ser

obtido através da soma algébrica das contribuigoes,

Cm = Cimy + Con, @ (25)

onde,

Xce  Xac 26
s ( 26)

Ciny = Cmow + Cmot =C = ?) + UtVtCLat(eo + iy — i)

mac,,
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Xce  Xac
Cm, = CmmW + Cmat = CLaW (7 - 7) - ntVtCLat(l — €q) 27)

pelas equacdes acima identifica-se que o coeficiente total de momento de arfagem possui forte
dependéncia com o posicionamento do CG da aeronave. A posi¢cdo do CG modifica a inclinagdo
da curva (G, versus a) conforme o CG movimenta-se para frente ou para tras na direcao

longitudinal, conforme ilustra a Figura 11.

Figura 11. Relacdo entre posi¢ao do CG e inclinagao da curva.

cg aft of Xeg » X pp
qﬂ neutral point

{+

©g at the neutral point ¥eg =% np

) cg forward
of neutral point

Fonte: (NELSON, 1989)

Ainda pela Figura 11 observa-se que hd uma posi¢@o na qual a aeronave faz a transi¢ao

de uma condigdo estavel para uma instavel, esse ponto ¢ conhecido como ponto neutro.

Como o préprio nome sugere, o ponto neutro representa a posicdo mais traseira (em
direcdo ao bordo de fuga da asa) na qual a aeronave ainda possui estabilidade estatica mesmo
que seja “estabilidade neutra”. Portanto para encontrar analiticamente a posi¢ao do ponto neutro

(xnp) faz-se Cp,, = 0 atraves da equagdo (27), obtendo entdo

C
XNp  XAc Leg (28)
N7 _C4ad V., —2t (1 —
e e + Ve CLaw ( Eq)

representando por (h,, = xyp/C) € por (hyc, = Xac/C) as posi¢des do ponto neutro e do centro

aerodinamico, respectivamente, como fragdes da corda média aerodinamica tem-se,
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Cr,
P = hac,, +0eVe (1= ea) @)

Lay,

a margem estatica a manche fixo ¢ calculada através da equacdo (31), onde h = x.;/C

M'EFIX =hn—h (30)

3.2.3 Superficie de controle longitudinal

O controle longitudinal de uma aeronave ¢ promovido pelo incremento da forga de
sustentacdo nas superficies sustentadoras quando essas sofrem uma deflexdo em torno do eixo
y. O estabilizador horizontal pode ser inteiramente capaz de defletir em torno de um ponto de
articulagdo, ou parcialmente através da sua superficie de controle, cuja dimensdo ¢ uma fragao
da corda do estabilizador horizontal, como mostra a Figura 12 abaixo, o sentido horario da

deflexdo ¢ tomado como positivo. A essa superficie de controle da-se o nome de profundor.

Figura 12. Representacdo do profundor de um estabilizador horizontal.

/_—“é:ilmntal tail
\__,N

Fonte: (ETKIN, 1959)

Além do incremento de sustentacdo, devido a localizagdo do estabilizador horizontal
surge um braco de momento consideravel em relagdao ao CG da aeronave, promovendo assim

um ganho na capacidade de arfagem.

Alguns fatores afetam o projeto de superficies de controle longitudinais, sendo eles:
eficiéncia de controle; momento gerado na articulagdo; balanceamento aerodindmico e de

massa.
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A eficiéncia de controle estd diretamente relacionada com as dimensdes geométricas da

r

superficie, j& o momento gerado na articulacdo ¢ importante para o dimensionamento dos
atuadores no mecanismo de deflexdo e, juntamente com o balanceamento dos momentos
gerados pelas forgas aecrodinamicas e de massa para quantificar se o esfor¢o necessario por parte

do piloto estd dentro dos limites especificados pelas normas de certificagdo.

Como mostrado anteriormente a deflexao da superficie de controle gera um acréscimo
de sustentacdo. Na forma adimensionalizada (coeficientes) a representagdo matematica pode

ser feita da seguinte maneira,

ACL = CL5e6e (31)

onde CLae =d(C,/dé,. Portanto a expressdo para o coeficiente de sustentagdo da aeronave

agora ¢ acrescida da componente de deflexdo da superficie de controle,

CL = CLO + CLaa + CLﬁese (32)

Figura 13. Deslocamento da curva devido a deflex@o da superficie de controle.

Slopes remain
Cm the same when
control surface
(+) is deflected.

Fonte: (NELSON, 1989).

Graficamente percebe-se que a deflexdo da superficie ndo altera a inclina¢do da curva
C,, versus a, o que ocorre ¢ apenas um deslocamento vertical da mesma, conforme mostra a

Figura 13.
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Um consequente aumento no coeficiente de momento de arfagem ¢ percebido também,
devido a variagdo na sustenta¢do. Analogamente as equagdes (31) e (32), a expressao para C,,

também sofre alteragao,

Cm = Cimg + Co@ + Ciys 8 (33)

\% i ui X oes,
os valores de (5 ¢ Gy, podem ser estimados pelas seguintes expressoes
e e

S dCy 34

CL(Se = ?r]t d(set ( )
dc,

Cmae = _thtﬁt (35)
e

nas equagdes (34) e (35) o termo dC;,/dé, é conhecido como eficiéncia do profundor e,

relaciona a variagdo da sustentacdo com o angulo de ataque no estabilizador horizontal e

também a variacao do angulo de ataque com a deflexdo da superficie,

dc,, dC,da,

= = (36)
dé, da, dés, Cle,

T

o parametro T ¢ encontrado pela relacdo entre as areas da superficie de controle e do

estabilizador, através da curva exibida na Figura 14.
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Figura 14. Estimativa da eficiéncia da superficie de controle.
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Fonte: Autor.

3.2.4 Trimagem longitudinal

Trimar uma aeronave significa que todas as for¢as e momentos agindo sobre a aeronave
estdo em equilibrio. Para um voo reto e nivelado pode-se inferir que a forga de sustentacao

equilibra o peso da aeronave (L = W), portanto o C; para manter essa condi¢ao de voo &,

Lrrim — pVZS

relacionando as equagdes (32) e (33) para atender as condigdes de trimagem (C, = Cp,,., €

C,n = 0) pode-se encontrar um valor de a e outro de §, para determinada condi¢do de voo em

determinadas velocidade e altitude. Assim matricialmente tém-se,

CLa CLge {aTRIM} _ {CLTRIM - CLO} (38)
5 —Cg

Cma CTTL5 e €TRIM
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3.3 Estabilidade em manobra de Pull up

Trata-se de uma manobra longitudinal na qual a aeronave descreve uma trajetoria curva

com raio e angulo de ataque constantes, como mostrado pela Figura 15.

Figura 15. Manobra de Pull up.

D B=g=V/R

Fonte: (CAUGHEY, 2011).

Na referida manobra, a taxa de arfagem € constante e dada por,

_Vy (39)
1= 3

efetuando a adimensionaliza¢ao obtém-se,

Nl (40)
1= %y

devido a manobra ha um incremento na sustentagdo da aeronave como resultado de um

incremento na deflexdao do profundor dado por,

AC, = 2n,V,Cy, § (41)
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diferenciando a equagao (57) com respeito a taxa de arfagem,

CLq = 277t Vt CLat (42)

o momento gerado pelo incremento de sustentacao na deflexdo do profundor ¢ dado por,

t
Cng = =200z VG, 43)

a asa e a fuselagem também contribuem para um amortecimento na arfagem da aeronave, porém

devido a dificuldades na obtencdo de equacionamento, seus efeitos serdo negligenciados aqui.

Para fins de desenvolvimento de expressdes posteriores, serao inclusos um “coeficiente

de peso” e, um parametro de massa relativo descritos por,

¢y =—2_ (44)
SwpV?

__2m (45)
PSww

na manobra de pull up ha o surgimento de uma aceleragcdo normal que acomete a aeronave,

portanto o balanco de forgas na dire¢do vertical ¢ dado por,

2

L—W=m— (46)

devido a essa aceleracdo, a sustentacdo deve ser escrita como L = nW, onde n representa o

fator de carga da manobra. De modo que reescrevendo a equagado (62) t€ém-se,
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-
n=142H (47)
Cwr

para encontrar os incrementos nos angulos de ataque da aeronave e de deflexdo do profundor

(Aa e AS,, respectivamente), parte-se do equilibrio na equagdo de momento,

CmgA& + Cpg ASe + Cpn =0 (48)

portanto as expressoes para encontrar os incrementos nos angulos sao,

—(n—-1)Cy CLq Cmq (49)
AQ—T 1—5 Cm5e+ﬂcl‘5e
n—1)C C C
w0, = S22 (1- 52 4 520 (50)
onde,
¥ = ~C1,Cms, + Cn,Cy, D

a posi¢do do ponto neutro da acronave devido a manobra (h,,,,,) pode ser dada por,

Mg (52)

a margem estatica de manobra pode ser dada por,

M.Epan = hpagn — h (33)



a variagao da deflexao do profundor com o fator de carga ¢ dada por,

dge _ CWCLa (1 CLq

dn Y _2”>M-Eman

(54

22
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3.4 Desempenho de uma Aeronave

A performance atingida pela aeronave em cada etapa e condi¢do de voo caracteriza um
importante parametro para que juntamente com os requisitos de estabilidade, possa ser
verificado se a aeronave consegue cumprir a missao para a qual foi projetada respeitando as

exigéncias de certificagdo.

Neste trabalho serdo analisadas apenas as seguintes condi¢des de voo: voo reto e
nivelado e, manobra de Pull-up. De modo que, o presente referencial tedrico contém apenas o

equacionamento para essas etapas.

3.4.1 Estimativa da curva de Polar de Arrasto

De acordo com SCHOLZ (2017), ha dois métodos para o calculo do coeficiente de
arrasto em sustentagdo nula (Cp,), aqui sera adotado o método de calculo de cada componente

da aeronave separadamente e, ao final um somatério dos efeitos ¢ contabilizado, conforme a

equagao,

n

Swet,

Cp, = z Cr e FFe. Qe =" (53)
— ref

onde, Cs . representa o coeficiente de arrasto de fricgdo, FF, representa um fator de forma que

leva em conta o arrasto de pressd@o no componente e, Q. representa um fator de interferéncia. O

equacionamento de cada uma dessas grandezas para n componentes analisados € encontrado

em SCHOLZ (2017).

O arrasto total da aeronave ¢ dado por,

CD = CDO + szLZ (56)

a representacdo grafica dos valores de Cp versus C; para determinada condicdo de voo

(altitude, velocidade) segue o formato de curva mostrado na Figura 16, por exemplo.

A estimativa do fator k, ¢ dada por,
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o = L (57)
27 meAR

o fator e ¢ conhecido como fator de Oswald e seu célculo pode ser efetuado segundo a equagao
(10) contida em NITA e SCHOLZ (2012). A grandeza AR ¢ conhecida como Aspect Ratio

(Alongamento) e depende dos parametros geométricos do componente da seguinte forma,

b’ (58)

a polar de arrasto influencia significativamente todos os calculos de desempenho subsequentes.

Figura 16. Exemplo de curva de Polar de Arrasto.
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Fonte: Autor.

Uma anélise interessante consiste em construir a curva da Figura 16 a partir da condigdo
de voo trimado. Portanto considerando asa e estabilizador como componentes da andlise, os
coeficientes de sustentacdo podem ser estimados combinando a equagdo (3) com o valor de

arrim €scrito em termos dos angulos dos componentes,



=C +C a +i
T Loy, LaW( trRim t iw)

Leppiy — Cly, T CLy, [arriv(1 — &¢) — €0 — Eqlw + i¢] + CL565eTR,M

escrevendo a equacdo (56) em fungdo de cada componente considerado,

— 2
CDW = CDOW + kZWCLWTRIM

— 2
CDt = CDOt + kthLtTRIM

a escrita do arrasto e sustentagao totais da acronave, em termos adimensionais &,

St
Cp = Cp,, + ntS_CDt
w
CL - CLWTRIM e g CLtTRIM

(39)

(60)

(61)

(62)

(63)

(64)
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portanto, substituindo as equacdes (63) e (64) na equagado (56) a polar para a condi¢do trimada

¢ enfim construida. A partir de uma regressao quadratica dessa curva € possivel entdo obter os

valores de (Cp,) € (k;) da aeronave.

3.4.2 Calculo de indicadores de desempenho

Utilizando ESHELBY (2000), segue abaixo uma série de equagdes para quantificar

alguns parametros de desempenho da aeronave, sendo elas: coeficiente de minimo arrasto

(CL,,p); velocidade de minimo arrasto (Vyyp); eficiéncia maxima (Ey,qy), as demonstragdes das

equagoes estao contidas na referéncia citada e serdo omitidas nesse trabalho,
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D, 65
CLMD k_zo ( )
Vip = |—2 (66)
! (67)

E =
max — ’—CDO k,

o alcance (Range) da aeronave pode ser estimado com base no alcance especifico (SAR) e na

variagdo de massa durante o voo, baseado na seguinte equagao,

Wi

R= f SAR dm (68)
Wy

trabalhando a equacdo (68), chega-se a uma expressao mais detalhada para o alcance em

aeronaves a hélice,

g o M 20 (69)
gSFC (u*+1)

a grandeza (u = V /Vyp) representa uma adimensionalizacdo entre a velocidade de voo e a
velocidade de minimo arrasto e, a grandeza (w = W;/Wy) uma razdo adimensional entre a

massa inicial e massa final a cada momento analisado.

O consumo especifico de combustivel (Specific Fuel Consumption) ¢ dado por,

[kg/Ws] (70)
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onde, Qf representa o fluxo méssico de combustivel em [kg/s] e P, a poténcia de eixo do
motor (Shaft Engine Power) em [W]. Para o calculo de Qf leva-se em conta a densidade do
combustivel utilizado pelo motor como, por exemplo, a gasolina de aviacio AVGAS cuja

densidade ¢ paygas = 720 [kg/m?3] e, o valor de Ps,,, geralmente ¢ informado pelo fabricante

do motor.

Graficamente, podem-se obter curvas relacionando a expressdo da equacao (69) em
funcdo da razdo adimensional u. Conforme o combustivel ¢ consumido o alcance aumenta,

como exemplifica a Figura 17.

Figura 17. Exemplo da variacdo do alcance com u € w em aeronave a jato.

1200

Fonte: Autor.

A autonomia (Endurance) da aeronave baseada no alcance especifico (Specific

Endurance) pode ser dada pela expressdo abaixo,

We

End = — f SE dm (71)

wi

expandindo a expressao (71) obtém-se resultado analogo ao do alcance,
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N Emax ( 2u ) 72
End = 1 (72)
T GSFC Vg, 1) 7

efetuando mais uma vez a relagdo grafica com respeito a u e w, t€ém-se para a autonomia, de

acordo com a Figura 18.

Figura 18. Exemplo da variagdo da autonomia com u € w em aeronave a jato.
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Fonte: Autor.

3.4.3 Desempenho em Manobra

Quando a aeronave descreve uma operacdo de manobra seu desempenho ¢ alterado
devido a fatores como: surgimento de aceleragdes angulares; modificagdo nas equagdes de
equilibrio. Para esta etapa, todo o embasamento matematico adotado esta contido em (HALE,

1984).

Todas as explicagdes quanto aos equacionamentos mostrados a seguir serdo omitidas,
mas estdo disponiveis na referéncia citada para consulta. Vale ressaltar que as equacdes se

encontram nas unidades métricas do Sistema Inglés de medigdes.

O célculo da velocidade de stall na manobra ¢ dado por,



29

_ [11007,HP/WYW /)] (73)

ST PFL(CD0 + kZCLmaxz)

onde, (HP /W) representa uma razido entre a poténcia desenvolvida pelo motor € o peso da

aeronave e, (W /S) representa a carga alar. O fator de carga associado ao stall ¢ dado por,

N PFL VSTZCLmax (74)
ST 2(W/S)

o coeficiente de sustentacdo necessario para realizar a curva ¢ calculado por,

_ ZTL(W/S) (75)
- 2

Lman
PrLYman

0 maximo fator de carga suportado pela aeronave durante a manobra &,

2 1/3
pr (5500, (HP/W)) Epnax (76)
K, (W/S)

Nmax = 0,687

para a maxima razdo de manobra seguem as proximas trés equagoes que fornecem a velocidade,

fator de carga e raio de curvatura, respectivamente,

Ak (W/S) (77)
" 550m,pp, (HP/W)

1/2

4k,(W/S) (78)
pr1Emax[550m, (HP/W)]*

nFT: 2_
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_Ver® (79)

para a minima razao de manobra seguem as proximas trés equagdes que fornecem a velocidade,

fator de carga e raio de curvatura, respectivamente,

v _8 k,(W/S) (80)
" 3550m,pp, (HP/W)
N 1/2
4 1,78k, (W /S) 1)

Npr = >
PFLEmax[SSOnp (HP/W)]

Vir? 82
rr = —— (82)
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4 Metodologia
A aeronave objeto de estudo nesse trabalho foi baseada no Cessna 172-Skyhawk,

ilustrado em trés vistas pela Figura 19.

Figura 19. Cessna 172-Skyhawk.

Fonte: (CESSNA AIRCRAFT COMPANY, 1978).

Comparada a aeronave real, foram negligenciados diversos componentes, tais como:
fuselagem; conjunto de trem de pouso; barras montante; motor. Tal consideragdo foi realizada
devido aos seguintes fatores: dificuldade de acesso a dados geométricos para a reconstrucao em
CAD e célculos; dificuldade em encontrar expressdes analiticas para avaliar a contribuicdo de

alguns componentes nos célculos de estabilidade e desempenho.

Figura 20. Representacdo esquematica da aeronave modelo.

Fonte: Autor.



32

De modo que, a aeronave modelo foi construida considerando asa e os estabilizadores
horizontal e vertical, bem como suas superficies de controle. Uma representacio esquematica &

exibida na Figura 20.

Para os trés componentes considerados, foram mantidas as dimensdes e
posicionamentos geométricos pesquisados principalmente em (CESSNA AIRCRAFT
COMPANY, 1978). Os valores encontrados estdo dispostos na Tabela 1.

Tabela 1. Dados geométricos da aeronave modelo.

Grandeza Asa Estab.Horizontal Estab.Vertical
Perfil NACA 2412 NACA 0009 NACA 0009
b [m] 11,04 3,44 1,31
S [m?] 16,58 3,52 1,34
¢, [m] 1,64 1,31 1,32
¢t [m] 1,14 0,74 0,72

I'[°] 1,80 0 90
A°] 2,80 9,57 35
¢ [°] 3 - -
i[°] 0,087 -1 -
¢ [m] 1,52 1,05 1,05
Xac [m] 0,41 4,80 4,94
AR 7,34 3,36 1,28
A 0,84 0,57 0,55

Fonte: Autor.

As medidas geométricas referentes a superficie de controle (profundor) foram obtidas
através de software de reconhecimento de imagem, utilizando como base a Figura 19. Os

valores foram: S, = 1,16 [m?]; ¢, = 0,34 [m]; b, = 3,44 [m)].

Algumas medidas da Tabela 1 foram obtidas através de uma planilha em Excel
utilizando linguagem VBA (Visual Basic for Applications) desenvolvida por Daniel Prosser e
disponibilizada em dominio eletronico, tais como: C; x4.. Vale ressaltar que o céalculo de x4
foi efetuado adotando como DATUM (posicdo de referéncia para a origem da coordenada

cartesiana de interesse) o bordo de ataque da asa.

Somente a asa e o estabilizador horizontal bem como sua superficie de controle
(profundor) foram utilizados nas analises, pois nesse trabalho apenas foi estudado o

comportamento longitudinal da aeronave.
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As eficiéncias aerodinamicas (1) foram adotadas com o valor (n = 0,9), pois € bastante
dificil estimar seus valores sem ensaios experimentais em tineis de vento e, de acordo com
literaturas de projeto, (SADRAEY, 2013), esse valor ¢ bem aceitavel. Para todas as analises
que se seguem, os coeficientes de sustentacao foram estimados analiticamente de acordo com
as equagdes (4) e (5), obedecendo ao critério do valor do alongamento da superficie

sustentadora.

Foi considerada apenas uma configuragao de distribui¢ao de massa da aeronave, aonde
as massas dos componentes foram coletadas de MCIVER (2003) e foi considerado um piloto e
um passageiro ambos com massa definida de acordo com o padrao ditado pela FAR (Federal

Administration Regulation) de 86 kg. Portanto o peso adotado foi de W = 96,15 [kN].

Para o motor, foi encontrado em (CESSNA AIRCRAFT COMPANY, 1978) a poténcia
de brake engine power como bep = 180 HP. A eficiéncia do motor foi adotada como sendo

n, =0,8.

Para a faixa de CG analisada, adotou-se o ponto mais traseiro como sendo bem proéximo
ao ponto neutro e, os demais pontos foram arbitrados. Mais uma vez, foi considerada apenas a

variagdo longitudinal (eixo x) da posicao do CG.

A partir de entdo, os calculos referentes a estabilidade estatica longitudinal foram
realizados para cada posi¢do do CG e, posteriormente forneceram dados para realizar a
trimagem longitudinal da aeronave. Para a condicdo trimada foram construidas as curvas da

polar de arrasto.

O procedimento do paragrafo anterior foi repetido para as trés analises, uma levando em
conta apenas os efeitos de variagdo de velocidade de voo a uma altitude constante e, uma
segunda analise onde a velocidade foi variada para diferentes valores de altitude de voo e,
finalmente uma terceira onde a aeronave a partir da condi¢do trimada realiza uma manobra de

pull up para diferentes altitudes.

O fluxograma da Figura 21, ilustra a sequéncia de passos adotados durante as analises

realizadas.



Figura 21. Fluxograma dos procedimentos adotados nas analises.
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estabilidade

|

[ Trimagem longitudinal ]
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|

Fonte: Autor.
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5 Analise de Resultados

5.1 1% Analise — Voo reto e nivelado a 8000 ft, variando a velocidade a altitude
constante

Os valores de posicionamento de CG adotados, foram dispostos na Tabela 2 abaixo.

Tabela 2. Posi¢des adotadas para o CG, em fragdo da corda média aerodindmica.

Posicao  lcg, [m]  leg, [m] legy [Mm] leg, M) legg [m]

Valores 0,1999 0,2725 0,3450 0,4175 0,4899

Fonte: Autor.

Para essa analise foi calculada a velocidade de estol da aeronave na altitude considerada,
ela representou a minima velocidade de voo do intervalo de variacao, j4 o valor maximo foi
adotado de acordo com CESSNA AIRCRAFT COMPANY (1978) como sendo a velocidade

de cruzeiro do Cessna 172 a 8000 ft. A Tabela 3 exibe os valores de velocidade.

Tabela 3. Velocidades adotadas na analise.

Vilm/s] Vp[m/s] Vs[m/s] Vi[m/s] Vs[m/s]

Valores 28,57 37,38 46,18 54,99 63,79

Fonte: Autor.

Através das equacdes da seg¢do 3.1.2 foram estimados os coeficientes de sustentacao
devido as contribuicdes da asa e do estabilizador horizontal. Com esses valores, foi quantificada
a interferéncia do posicionamento do CG no que diz respeito a estabilidade estatica longitudinal

da aeronave, os resultados encontram-se sumarizados na Tabela 4.
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Tabela 4. Resumo dos principais pardmetros de estabilidade estatica longitudinal.

lee, lee, leg, le, legs
Cm, [rad™'] —1,5420 —1,1709 —0,7999 —0,4288 —0,0578
Cn, 0,0064 0,0236 0,0408 0,058 0,0752

h, 0,5012 0,5012 0,5012 0,5012 0,5012

M.E 0,3013 0,2288 0,1563 0,0838 0,0113

Fonte: Autor.

Pelos resultados obtidos, foi observado que posi¢des mais traseiras do CG prejudicam a
estabilidade estatica longitudinal, pois diminuem a inclinagdo da curva caracteristica como
exemplificado pela Figura 8, porém para as posi¢des [;; adotadas a aeronave ndo perdeu a
estabilidade. O ponto neutro permaneceu inalterado, pois pelo equacionamento adotado ele se

mostrou independente do posicionamento do centro de gravidade da aeronave.

Nao foram percebidos efeitos da variacdo de velocidade de voo no calculo dos
parametros de estabilidade estatica longitudinal, conforme equacionamento apresentado pela

secao 3.2.

Diferentes valores de velocidade influenciam a trimagem longitudinal da aeronave,
como mostrado pela equacao (37), de modo que um aumento na velocidade acarreta em redugao

no C; necessario para trimar naquela condigao.

Além disso, diferentes posi¢des do CG ao longo da corda média aerodinamica provocam
mudancas nos coeficientes de estabilidade estatica longitudinal e, consequentemente alteram a
condicdo de trimagem da aeronave. A combinagdo desses dois efeitos (variagdes na velocidade
e no posicionamento do CG) pode ser vista na Tabela 5 através da influéncia na deflexao da
superficie de controle e na Tabela 6 através da alteragdao no angulo de ataque da aeronave, onde

cada linha representa o posicionamento do CG e cada coluna as velocidades consideradas.

Tabela 5. Variag@o na deflexdo do profundor devido mudangas na velocidade e
posicao do CG.

S, O 5 5 Soe  Ooe 0oy Ooy 0oy O
I, —2837 —21,63 —17,01 —1371 —11,27 —941 —7,96 —681 —588 —5,13

1

€2 €3 €4 ez €9 €10

leg —-19,87 —14,89 -11,48 -9,04 -7,23 -586 —4,79 -394 -3,26 -2,7

2
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)

5 5,

)

)

)

e e e3 eq es 6 ez eg e9 e10
leg -11,82 -85 —-6,24 -—-462 -342 -25 -1,79 —-1,23 -0,77 -0,4
3
leo -4,19 -246 -1,27 -043 020 068 105 134 158 1,78
4
leg 3,06 3,29 3,45 3,56 3,64 37 375 379 382 3,85
5
Fonte: Autor.
Tabela 6. Variagdo no angulo de ataque da acronave devido mudancas na velocidade e
posicao do CG.
a az as Ay as e ay ag 22 10
leg, 19,97 15,28 12,07 9,77 8,07 6,78 577 497 433 3,8
leg, 19,35 14,79 11,67 943 7,78 6,52 554 4,777 4,14 3,63
leg 18,77 14,33 11,29 911 75 6,28 533 4,57 396 3,46
3
leg 18,21 13,89 1093 881 7,24 6,05 512 438 3,79 3,3
4
leg, 17,69 13,48 10,59 852 699 583 492 42 3,63 3,15

Fonte: Autor.

Em ambas tabelas os valores foram representados em graus. Conforme o CG assume

uma posi¢ao mais traseira e a velocidade da aeronave aumenta, o valor da deflexdo da superficie

necessaria para a trimagem, diminui. Avaliando apenas pelo ponto de vista da variacdo da

velocidade esse resultado era esperado, pois o aumento da velocidade diminui o valor de

sustentagdo exigido na trimagem, consequentemente o profundor deflete menos. A Figura 22,

exibe um plot tridimensional onde ¢ possivel avaliar melhor os dados da Tabela 10 e Tabela 11,

relacionando a trimagem com o passeio do CG da aeronave.
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Figura 22. Plot tridimensional para expressar as tabelas anteriores.

ATRIM

Fonte: Autor.

Comportamento analogo foi observado quanto ao angulo de ataque da aeronave, pois o
aumento em seu valor tem o intuito de aumentar a sustentagdo da aeronave, porém mais uma
vez, a sustentagdo exigida decresce com a velocidade, diminuindo assim a necessidade de a

elevado.

Do ponto de vista da posi¢do do CG e analisando pela equagdo (11), apenas para a
posicdo l¢g, o centro aerodindmico apresenta-se atras do CG da aeronave fazendo com que a
asa contribua positivamente para a estabilidade estatica longitudinal, de acordo com o critério

da equagao (7), nos demais posicionamentos a asa tende a um momento de nose up na aeronave.

Admitindo que os esforcos aerodindmicos se mantenham concentrados no centro
aerodinamico da corda média aerodindmica, quanto mais traseira a posicdo do CG, maior o
momento de nose up gerado pela asa. Uma vez que, o estabilizador horizontal possui um angulo
de incidéncia negativo, quanto menor a deflex@o do profundor no sentido anti-horario, maior a
sustentagdo gerada de maneira a contrapor o momento desestabilizante da asa, trazendo a

aeronave para a condi¢do trimada.
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Figura 23. Curvas da polar de arrasto para cada posicionamento do CG da aeronave.
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Fonte: Autor.

Partindo entdo da condi¢do de trimagem longitudinal, foram construidas as curvas da

polar de arrasto, uma para cada posicionamento do CG, conforme a Figura 23.

O efeito do posicionamento do CG da aeronave foi percebido no calculo do coeficiente
de sustentagdo, pois ele afeta diretamente a trimagem e consequentemente os angulos de

deflexdo necessarios.

Pela formulacdo de Cp, a estimativa de duas grandezas foram fundamentais para a
construgdo da polar de arrasto sendo elas, Cp, ¢ k,. A velocidade representou a variavel dessa
analise e, como ela ¢ levada em conta no calculo de Cp, de cada componente, conforme
(SCHOLZ, 2017), o valor do coeficiente de arrasto parasita sofreu alteracdes mesmo que bem
pequenas. O calculo da grandeza k, levou em conta Cp , por isso também se modificou ao
longo do aumento da velocidade de voo, também de maneira discreta. De modo que, conforme
0 posicionamento mais traseiro do CG e o aumento da velocidade, as curvas sofreram um
deslocamento vertical e horizontal no sentido de retragdo nos valores de Cp, € aumento nos
valores de C;, a Figura 24 mostra o contetdo da Figura 23 em detalhes, sendo possivel perceber
o deslocamento nas curvas, onde mesmo que pequeno, o efeito da velocidade modificou a polar

de arrasto da aeronave.
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Figura 24. Detalhe das curvas de polar de arrasto.

0-14 ‘ h =0.1‘L998 //
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Fonte: Autor.

O aumento no arrasto total da aeronave se deu principalmente a componente de arrasto
induzido, preponderante em relacdo ao arrasto de forma para essa analise. Menor margem
estatica (ou seja, CG mais traseiro) exigiu maiores angulos de trimagem, interferindo
diretamente no valor de C; (termo quadratico na equagdo (56)), assim graficamente, a Figura

25 mostra a curva de crescimento do arrasto para cada valor de velocidade.
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Figura 25. Aumento do arrasto com a diminui¢do da margem estatica.
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Fonte: Autor.

Por outro lado, a posicdo do CG da aeronave também influenciou o arrasto parasita
alterando os valores de (Re) e (Ma) do escoamento no calculo de Cp; de cada componente, de
modo que o passeio do CG em dire¢do a parte traseira da aeronave diminuiu (mesmo que pouco)

o arrasto de forma conforme mostra a Figura 26.
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Figura 26. Influéncia da posicdo do CG no arrasto parasita da aeronave.
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Fonte: Autor.

Figura 27. Variagdo de V e [ na deflexdo do profundor.
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Fonte: Autor.

Analisando mais uma vez a Tabela 5, variagdes na velocidade e no posicionamento do

CG da aeronave interferem diretamente na deflexdo da superficie de controle (profundor).
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Aumentos em V e em [; exigem maiores deflexdes, como mostrado na Figura 27. Onde, cada

curva representa uma velocidade V aumentando a deflexdo para cada valor de [..

O grafico da Figura 27 foi construido através da reescrita da equagio (38) para G,

onde, Gy, € Cp,, foram adotados em fungéo da posi¢do do CG da aeronave, de modo que Cp,,
diminui e C;,, aumenta com o deslocamento traseiro do CG. Ainda pela Figura 27, foi possivel
perceber que bem préximo ao ponto neutro o comportamento se inverte. Porém, as medidas dos

pontos além de h, ndo sdo analisadas pois a aecronave entra na zona de instabilidade.

A andlise pela equagdo (69) mostrou que alguns dos pardmetros, tais como, Ejp, 4, € Vyp
dependem fortemente de alteragdes na polar de arrasto da aeronave de modo que como
mostrado, essa curva se altera devido a variagdes na velocidade, assim o alcance da aeronave

foi também influenciado pela posicdo do CG da aeronave, como mostrado na Figura 28.

Figura 28. Variacdo no alcance da aeronave com o passeio do CG.
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Fonte: Autor.

No gréafico, cada conjunto de curvas representa uma razao adimensional de pesos (w)
que ao aumentar (maior consumo no combustivel) faz crescer o alcance da aeronave. Porém,

cada um dos cinco conjuntos de curvas exibidas esta sujeito as variacdes na polar de arrasto,
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como dito anteriormente. Efetuando um zoom na Figura 28 e analisando na condi¢do de maximo

alcance para uma aeronave a hélice (V = Vy,p), obteve-se a Figura 29.

Figura 29. Detalhe da influéncia da polar de arrasto no alcance da aeronave.
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Fonte: Autor.

Percebeu-se que, conforme o CG se deslocou para tras, o valor do alcance aumentou,
analisando pela condicao de alcance maximo o maior aumento foi de cerca de 2 nm. Embora o
valor seja pequeno e percentualmente insignificante, mostrou a influéncia da posicdo do CG

nesse importante quesito de performance da aeronave.

Comportamento analogo foi percebido também ao realizar a anélise de autonomia pela
equagao (72) e, mais uma vez para cada um dos cinco conjuntos de curvas ha outras cinco
mostrando como os parametros da polar de arrasto influenciam a autonomia da aeronave. A

Figura 30 ilustra,



Figura 30. Variagdo na autonomia da aeronave com o passeio do CG.
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Fonte: Autor.

Figura 31. Detalhe da influéncia da polar de arrasto na autonomia da aeronave.
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Fonte: Autor.
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Analisando pela condi¢cdo de maxima autonomia para uma aeronave a hélice, onde a
condicijo ¢ (V =0,76Vyp), novamente o maior aumento foi cerca de

0,04 horas (2,4 minutos), a Figura 31 representa graficamente o comportamento,

Vale ressaltar que os valores de alcance e autonomia da aeronave real (Cessna 172)
tomada como base, ndo devem ser comparados com os resultados do modelo considerado nesse
trabalho. O modelo de aeronave aqui representado, negligencia muitos componentes como:
fuselagem, trem de pouso, barras montante e, outros que influenciariam significativamente os
coeficientes da polar de arrasto e desse modo exibiriam valores mais palpaveis sobre o

desempenho.

5.2 2% Analise - Voo reto e nivelado para diferentes altitudes e velocidades

Afim de identificar como o posicionamento do CG interfere na estabilidade e no
desempenho da aeronave em diferentes altitudes, foi realizada uma segunda analise. Nela foi
analisado o comportamento da aeronave em cinco diferentes altitudes e, em cada uma delas

manteve-se uma variagao da velocidade de voo seguindo o mesmo critério da analise anterior.

Com relagdo ao céalculo dos parametros de estabilidade presentes na Tabela 4, nao foi
percebida nenhuma mudang¢a, mesmo com a adi¢ao do efeito de variagcdo na altitude de voo

analisada. Portanto os dados da Tabela 4 também foram validos para essa andlise.

As altitudes consideradas encontram-se dispostas na Tabela 7.

Tabela 7. Altitudes consideradas e, respectivas densidades do ar atmosférico.

Altitude [ft] p [kg/m3]
0 1,225
2000 1,155
5000 1,056
8500 0,948
10000 0,905

Fonte: Autor.
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Assim como na 1?* andlise, partiu-se da condicdo trimada para a geragdo das curvas da
polar de arrasto. Antes, considerando apenas o aumento da velocidade o C; exigido para a

trimagem diminuia, porém a adi¢do do efeito de altitude inverteu o raciocinio.

Além do mais, os nimeros de Reynolds e Mach sofreram maior influéncia com o
aumento de altitude, modificando assim os valores de Cp, € de k, de maneira mais significativa

do que os da primeira analise. A Figura 32 exibe as curvas.

Figura 32. Polar de arrasto com variag@o na velocidade e altitude de voo.
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Fonte: Autor.

Notou-se que agora ha cinco conjuntos com cinco curvas cada, devido a combinacao de
efeitos de velocidade e altitude, uma visualizagdo mais proxima foi obtida através do
desmembramento da Figura 32 na série de imagens dispostas abaixo, sendo uma para cada
influéncia de posicionamento do CG. Da Figura 33 até a Figura 37 foi possivel identificar que
quanto mais traseira a posi¢cao do CG, menor o valor de C;, devido a influéncia da densidade
do ar, porém também percebeu-se que posigdes mais traseiras de CG diminuiram os valores de

Cp.



Figura 33. Detalhe das variagdes em Cp, € C), para l¢g, .
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Figura 34. Detalhe das variagdes em Cj, e Cy, para l¢g, .
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Fonte: Autor.
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Figura 35. Detalhe das variagdes em Cp e C;, para l¢g, .
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Fonte: Autor.

Figura 36. Detalhe das variagdes em Cj, e Cy, para l¢g, .
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Fonte: Autor.
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Figura 37. Detalhe das variagdes em Cp, € Cy, para l¢g, .
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Fonte: Autor.

Das curvas acima e, através de uma regressao quadratica pode-se observar uma variagao

nos parametros da equacao (56) ligeiramente maior do que na primeira analise.

Tabela 8. Parametros das curvas de polar de arrasto obtidos por regressao.

leg, lee, leg, lee, e
k, 0,0428 0,0427 0,0426 0,0425 0,0425
Cp 0,0091 0,0091 0,0091 0,0091 0,0091

0

Fonte: Autor.

Na Tabela 9 foram colocados os principais calculos de desempenho, destaque para E,,

que aumentou bastante com a altitude, bem como a velocidade de minimo arrasto Vyp.

Tabela 9. Principais resultados influenciados pelos parametros da polar de arrasto.

p1lkg/m®l  pylkg/m3]  ps3lkg/m®]  pslkg/m?]  ps[kg/m?]

Crp 0,4625 0,4631 0,4635 0,4638 0,4640
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p1[kg/m®]  py[kg/m®]  ps3lkg/m®]  palkg/m®]  ps[kg/m?]
Vup [m/s] 45,6749 47,0116 49,1506 51,8444 53,0625
Vup [m/s] 34,7055 35,7211 37,3464 39,3932 40,3188
Epax 25,2757 25,3105 25,3385 25,3600 25,3749
Cryp 0,8011 0,8021 0,8028 0,8034 0,8037
Vaau [Im /sl 24,5570 25,2913 26,4548 27,9143 28,5763

Fonte: Autor.

A diminui¢ao do arrasto total da aeronave foi mais acentuada para as posi¢cdes mais
dianteiras do CG, quanto mais proximo da regido do ponto neutro, o valor de Cp tendeu a uma

constante, como mostrado pela Figura 38.

Figura 38. Aumento do arrasto na aeronave com a posi¢ao do CG.
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Fonte: Autor.
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O arrasto parasita também decresceu conforme o CG assumia posi¢cdes mais traseiras,

como ilustrado pela Figura 39.

Figura 39. Decréscimo em Cp | devido a posi¢do do CG.
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Fonte: Autor.

Com os efeitos de altitude e velocidade acoplados ao passeio do CG, a deflexdo da

superficie de controle (profundor) e o angulo de ataque da aeronave sofreram alteragdes. Para

exemplificagdo foram mostradas na Tabela 10 e na Tabela 11 os valores influenciados pela

posicdo l¢g, do CG, respectivamente.

Tabela 10. Deflexdes do profundor para diferentes altitudes e velocidades em ¢, .

Oey Oey Oes Oey Oes
leg, —-20,85 —-12,03 -7,75 —-5,35 —3,88
lee, —-22,14 —12,78 —8,24 -5,70 —4,14
lee, —24,26 —14,02 —-9,05 —6,27 —4,56
leg, —27,05 —15,65 —10,12 -7,03 -5,13
legs —28,37 —16,42 —10,63 —7,38 —5,39

Fonte: Autor.
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Tabela 11. Deflexdes do angulo de ataque para diferentes altitudes e velocidades com
CG na posicao l¢g, -

aq a, as ay s
leg, 14,74 8,60 5,63 3,96 2,94
lea, 15,63 9,13 5,97 4,20 3,12
leg, 17,11 9,99 6,53 4,60 3,41
lce, 19,05 11,12 7,28 5,13 3,80
legy 19,96 11,66 7,63 5,37 3,96

Fonte: Autor.

Para as duas tabelas acima, as linhas representam variagdo na altitude e as colunas
variagdo na velocidade de voo. Pelos resultados exibidos, foi possivel notar que a velocidade
foi a variavel dominante na trimagem, pois seu aumento diminuiu bastante o valor da deflexao,
enquanto que a variacao da altitude para uma mesma velocidade, modificou muito pouco o

valor dos angulos.

Figura 40. Deflexao do profundor em diferentes velocidades e altitudes.
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Fonte: Autor.
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Na Figura 40 cada linha representa uma velocidade e, a inclinagdo da curva representa
a altitude de voo. Pela visualizacdo, no quesito deflexao a altitude representou forte influéncia
na velocidade através da diminuigdo da inclinagdo e consequente redugdo no valor de §

€TRIM

necessario, quando comparada a Figura 27 da anélise anterior.

O alcance da aeronave também foi avaliado e, agora as grandezas E,,,, € Vyp foram
reescritas ndo somente em fun¢do de V mas também de p (atraves dos pardmetros Cp € k;
obtidos da polar de arrasto). Novamente cada conjunto de curvas representa uma razao
adimensional de pesos (w) que ao aumentar (maior consumo no combustivel) faz crescer o
alcance da aeronave. Porém, cada um dos cinco conjuntos de curvas exibidas esta sujeito as

variagdes na polar de arrasto, de acordo com a Figura 41.

Figura 41. Alcance da aeronave com variagdes na velocidade e altitude de voo.
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Fonte: Autor.

A equacao (69) foi reescrita agora em termos das duas variaveis (p e V). Os valores de
Cp, € k, diminuiram com o incremento da altitude. A aeronave se tornou levemente mais
eficiente, como mostraram os dados da Tabela 9, ilustrada pelo gap no alcance entre as curvas

de mesma cor da Figura 41.



55

O aumento da altitude (consequente diminui¢ao da densidade do ar) deslocou as curvas
horizontalmente aumentando o valor da velocidade de minimo arrasto V. Portanto, no grafico
da Figura 41 para cada uma das cinco curvas construidas com a varia¢@o de (w) hé outras cinco
vinculadas ao efeito do aumento na altitude. Observou-se que a diminuic¢ao de p interferiu mais
substancialmente no alcance, do que um aumento isolado de V, ampliando a visualiza¢ao

através da Figura 42.

Figura 42. Detalhe do alcance da aeronave com variagdes na velocidade e altitude de
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Fonte: Autor.

Como explicado anteriormente, devido a flutuagao no valor da eficiéncia da aeronave o

alcance na condi¢cdo maxima sofreu ganho.

Para a anélise da autonomia, a equagdo (72) também foi reescrita em termos de p e V.
Assim como para o alcance, o tempo total de voo da aeronave sofreu modificagoes,

preponderando o efeito do aumento de altitude, como mostrado na Figura 43.
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Figura 43. Autonomia da aeronave com varia¢des na velocidade e altitude de voo.
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Fonte: Autor.

O valor da méaxima autonomia também foi fortemente influenciado pelos parametros da
polar de arrasto, porém aqui a condicdo de maxima autonomia diminuiu com a elevagdo da

altitude de voo.

Ou seja, € preciso uma solugdo de compromisso para a aeronave voar entre uma
condi¢do de maximo alcance e autonomia, devido suas variagdes na condi¢cdo 6tima pelo efeito

da elevagao da altitude.

Na Figura 44 uma visualizagdo mais proxima das curvas foi exibida, onde foi possivel
identificar as variagdes comentadas no paragrafo anterior, percebeu-se também a influéncia da
velocidade de minimo arrasto (VV = 0,76Vy,p para aeronaves a hélice) que mais uma vez

aumentou com a elevacgao da altitude, deslocando horizontalmente as curvas.
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Figura 44. Detalhe da autonomia da aeronave com variagdes na velocidade e altitude

de voo.
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Fonte: Autor.
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5.3 3" Analise — Manobra de Pull up na condicio de minima razio de manobra para
diferentes altitudes

Com os dados das curvas de polar de arrasto trimada para cada valor de altitude, foram

efetuados os calculos de desempenho em manobra utilizando as equagdes da secdo 3.4.3. Os

resultados obtidos para os limites de sta//, bem como os valores para a maxima e minima razoes

de manbra encontram-se dispostos na Tabela 12.

Tabela 12. Resultados de desempenho em manobra.

leg, lea, lcc3 lea, lCGs

Ver [m/s] 755 794 857 934 936
Ver [m/s] 503 529 571 622 624
rer [m] 581 643 748 883 893
ror [m] 447 495 575 683 687
Nomax 365 361 354 346 350
Npr 1,41 141 1,41 141 1,41
Npr 1,15 1,15 1,15 1,15 1,15

Fonte: Autor.

Percebeu-se que devido a somatoria de efeitos (deslocamento do CG mais variacao de
altitude) fez com que as velocidades aumentassem de valor principalmente devido a diminuigao
da densidade do ar local e, consequentemente o raio de curvatura também foi acrescido. Quanto
ao fator de carga, esse sofreu muito pouca variagao, pois seu equacionamento mais complexo
possui dominancia de efeitos dos parametros da polar de arrasto que, apresentaram modificagao

apenas a partir da terceira casa decimal.

Pode-se perceber também que os valores encontrados na Tabela 1 ndo condizem nem
um pouco com a realidade, analisando pelas equagdes (77) e (80) uma possivel explica¢ao para
essa situagao reside no fato do baixo valor de carga alar. De fato, trata-se de uma aeronave leve

cujo peso foi distribuido em uma grande area alar comparada as dimensdes do veiculo aéreo.

Outra possivel explicagdo poderia ser quanto ao equacionamento disponivel na
literatura, por trabalhar com unidades métricas inglesas, talvez alguma conversao de valores
possa ter sido feita de maneira erronea, prejudicando os resultados. Porém, para fins de
explicacdo quanto ao comportamento das grandezas devido a variagdo dos efeitos de CG e

altitude, os dados foram utilizados.
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Para a etapa da influéncia na estabilidade em manobra, foi adotado utilizar os valores
da minima razao de manobra e, a partir das expressdes mostradas na se¢ao 3.3 os resultados

foram disponibilizados na Tabela 13.

Tabela 13. Resultados para a estabilidade em manobra.

lcc;l lcc;z lcag lcc4 lCGs
Aa, [rad] 1,0066 08876 07438 06101  0,5911
AC,, [rad] 0,6737 0,609 05235  0,4407  0,4385
Cr, [rad™] 3,9619

Cng [rad™] -11,727  -11,44 -11,153 -10,865 —10,578
Cw 38,0795 36,5102 34,338 32,189 33,5672

n 15778 15778 15778 15778  1,5778

Aa [rad] 48035  4,4765  4,0957  3,7381 3,798
A8, [rad] —-8,7645 —6,5261 —4,4281 —2,6214 —1,2963
Rinan 05919 05846 05755 05662  0,5616
M.Epnan 03919 03121  0,2305  0,1488  0,0717

Fonte: Autor.

Pode-se notar que mais uma vez devido aos valores erroneos provenientes dos calculos
de desempenho em manobra, os resultados da estabilidade também foram prejudicados,
principalmente nos quesitos Aa e Ad, que quantificaram a necessidade de acréscimo na
deflexdo de condigdo trimada para ser possivel realizar a manobra, porém os valores exibidos

fogem completamente de um resultado plausivel.

Sobretudo, os dois ultimos resultados trouxeram informagdes importantes, h,,,, €
M. E 4 ndo dependem dos resultados de desempenho, assim foi possivel perceber que durante
a manobra o ponto neutro desloca-se para tras quando comparado a condi¢ao de voo reto e

nivelado a manche fixo, isso fez com que a margem estatica em manobra fosse aumentada.

Entretanto, o efeito de altitude fez com que esse deslocamento do ponto neutro para trés
diminuisse conforme a densidade do ar diminuia. Portanto o acoplamento dos efeitos de
deslocamento do CG com variacdo de altitude, faz com que seja cada vez mais dificil realizar

uma manobra de pull up conforme a aeronave eleve seu nivel de voo.
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6 Consideracoes Finais

O presente estudo analisou como o passeio do CG na dire¢do longitudinal da aeronave
foi capaz de afetar aspectos tanto da estabilidade como do desempenho. Como mostrado, trata-
se de uma reacdo em cadeia, ou seja, o deslocamento do CG afetou os coeficientes de
estabilidade que por sua vez interferiram na trimagem da aeronave e, por ultimo esta refletiu na

polar de arrasto, curva da qual derivam os indicadores de desempenho.

Em uma situagdo real, para voos de transporte de passageiros e/ou cargas, a logistica de
distribuicdo de massas na aeronave ¢ feita de forma a garantir que ndo haja grandes
deslocamentos durante a operacdo, para que assim a aeronave trabalhe dentro do envelope de
CG previsto em projeto. Nesse trabalho, a variagdo da posi¢do do centro de gravidade foi
propositalmente exagerada (e provavelmente excedeu os limites de passeio do CG), com o

intuito de avaliar os beneficios € maleficios de um CG mais dianteiro ou traseiro.

Pelas analises realizadas, foi constatado que as duas varidveis escolhidas (p e V)
influenciam sim o comportamento da aeronave, conjuntamente com a variagdo na posi¢cao do
CG. A 1% andlise - cujo caso de aplicacdo poderia ser um voo reto e nivelado com o piloto
manuseando a manete de poténcia da aeronave de modo a variar a sua velocidade -, mostrou
que uma influéncia minima foi percebida nos indicadores de desempenho enquanto que no

quesito trimagem demonstrou relevante interferéncia.

Da 2% analise — cuja aplicacdo poderia ser a aeronave efetuando uma subida — foi
possivel extrair influéncias um pouco mais significativas da variacdo em conjunto de (p e V).
Principalmente no que se refere aos impactos no alcance e autonomia da aeronave, foi
observado que elevar a altitude melhora o desempenho da aeronave e juntamente com um

deslocamento traseiro do CG, alcance e autonomia sdo incrementados.

Da 3% andlise o0 mais importante a ressaltar foi o fato do ponto neutro caminhar para trés
e proporcionar maior margem de estabilidade estatica em manobra. As demais grandezas nao
puderam ser avaliadas com nUmeros realisticos, pois, como explicado na se¢do 5.3, o

equacionamento apresentou divergéncias que se propagaram para os demais resultados.

Sendo assim, ao confrontar as analises realizadas pode-se chegar a conclusdo de que o
deslocamento longitudinal do CG influencia tanto na estabilidade quanto no desempenho da
aeronave; porém, essa influéncia foi percebida com diferentes intensidades nas diferentes
grandezas avaliadas. Portanto, de maneira global essa influéncia pode ser considerada bem

pequena e pouco perceptiva.
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Em possiveis trabalhos futuros, a ideia seria realizar as mesmas andlises, porém para as
estabilidades dinamica longitudinal e latero-direcional e, estatica latero-direcional. Além de

estudar o comportamento durante a execucao de outras possiveis manobras durante o voo.
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