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Dimensionamento Inicial

1. Introducao

O dimensionamento inicial é o processo pelo qual se determina
o peso de descolagem e a quantidade de combustivel
necessarios para que um conceito de aeronave execute a sua
missao;

Ja foi visto um método simples que permite rapidamente obter
um valor de partida;

Neste capitulo esse método vai ser refinado para permitir o uso
de missoes mais completas;

Uma aeronave pode ser dimensionada usando um motor
existente ou um motor completamente novo: o primeiro
chama-se “motor fixo” e o segundo “motor elastico” em que a
dimensio e desempenho de um motor existente sao ajustados
as necessidades do projeto;

Num projeto que seja suficientemente importante para se
desenvolver um motor novo usa-se o motor elastico nas suas
fases iniciais.



ll ” 2. Relacao tracao/peso e carga
alar

« Definicao:
— T/W é arazao da tracao pelo peso da aeronave (tracao
especifica)
— P/W é arazao da poténcia pelo peso da aeronave (poténcia
especifica)
— W/S é arazao do peso da aeronave pela area de referéncia
(carga alar)

— Estas relacoes variam com o tempo:

« A medida que o combustivel é consumido ou quando se larga
alguma parte da carga

Dimensionamento Inicial

— Estas relacoes variam com o regime de voo:

« Velocidade e altitude, pois o desempenho do motor depende
das condicoes da atmosfera e das condicoes na entrada de ar



ll ” 2. Relacao tracao/peso e carga
alar

« Objetivo:

— O objetivo do dimensionamento inicial é obter as
combinacoes de T/W (ou P/W) e W/S que tornam a
aeronave capaz de cumprir todos os requisitos da missao.

Dimensionamento Inicial
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Dimensionamento Inicial

2. Relacao tracao/peso e carga

alar

« Estimativa estatisticade T/W :

Tipo de avido T/W instalado tipicamente
Jacto de treino 0,40
Jacto de caca (combate corpo-a-corpo) 0,90
Jacto de caca (outro) 0,60
Transporte militar/bombardeiro 0,25
Transporte civil (valor maior para menos motores) 0,25a0,40
T/Wo = aMpax” a C
Jacto de treino 0,488 0,728
Jacto de caca (combate corpo-a-corpo) 0,648 0,594
Jacto de caca (outro) 0,514 0,141
Transporte militar/bombardeiro 0,244 0,341
Transporte civil 0,267 0,363

Adaptado de: Raymer, 2004
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Dimensionamento Inicial

2. Relacao tracao/peso e carga

alar

« Estimativa estatistica de P/W :

P/W tipico Carga de poténcia (W/P)
Tipo de avido [W/IN] [N/W]
Motoplanador 7 0,143
“Homebuilt” 13 0,077
Aviacdo geral - monomotor 12 0,083
Aviacéo geral - bimotor 30 0,033
Agricola 15 0,067
Turbohélice bimotor 33 0,030
Hidroavido 16 0,063
P/Wo = aVmax~ [W/N] (Vimax €m km/h) a C
Motoplanador 7,24 0,00
“Homebuilt” - metal/madeira 0,61 0,57
“Homebuilt” - compdsito 0,51 0,57
Aviacéo geral - monomotor 3,67 0,22
Aviacao geral - bimotor 4,89 0,32
Agricola 1,02 0,50
Turbohélice bimotor 1,63 0,50
Hidroavido 4,38 0,23

Adaptado de: Raymer, 2004



)

Dimensionamento Inicial

2. Relacao tracao/peso e carga
alar

e Variacao de T com a altitude:

Altitude Tracédo especifica equivalente ao nivel
(ft) L (m) Typical i . do mar
current-generation engines
40,000 1 1250 at Mach = 0.8 ¢
-1
+ 10,000 17 =\ Tar
30,000 wWj., W/ . \Wro) \Tro
A T
r 7,500 T
Fracdo de tracao
20,000 - Low BPR
sesburning Fracédo de peso
b 5,000 turbofan & P
10.000 - Tracao especifica na condicéo de
' 2,500 voo (cruzeiro, por exemplo)
o __a 2 e
0 1 2 3 4 S 6 7
Tonex dry cruise
Ty takeoff (SLS)

Fonte: Raymer, 2004
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Dimensionamento Inicial

2. Relacao tracao/peso e carga

alar

« Variacao de P com a altitude:

Pressure altitude Poténcia especifica equivalente ao
(ft) . (m) nivel do mar
20000 + '
-1
4 - | —
5,000 w o w c Wro /) \Pro
15000 T
0-320 10-360 TO-360 4 T
(Turbo charged) Fracdo de
poténcia
10,000 T
L 2,500
o Frac&o de peso
5000 + Poténcia especifica na condicdo de
! Voo (cruzeiro, por exemplo)
50 100 50| kW
0 4 4 v L 1 4 . LS
0 50 100 150 200 250 P
Power

Fonte: Raymer, 2004
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Dimensionamento Inicial

« Modelos de motores:

2. Relacao tracao/peso e carga
alar

Tipo de motor Poténcia ou traccéo | Consumo especifico | Obs.
Alternativo aspirado P = Po(p/po-(1-p/po)/7,55) C=0Co usar V=1
quando V =0
turbo P=P, C=0Cy usarV =1
P = Po(p/pL-(1-p/pL)/7,55) quando V=0
Turbohélice P = Po(p/po) C=0Co usar V=1
quando V=0
Turbofan ¢/ A T = (0,2/M)To(p/po) C = Co(T/Tp)*® usar M = 0,1
elevado guando M < 0,1
Turbofanc/ & | s/ pés-queimador T = To(p/po) C = Co(T/Tp)*® s6 para M < 0,9

baixo e turbojacto

c/ pos-queimador

T = To(p/po)(1+0,7M)

C = Co(TITy)"?

T € temperatura




ll ” 2. Relacao tracao/peso e carga
alar

« Valores estatisticos de W/S:

WIS tipicos na descolagem

Tendéncias historicas [N/m?]
= Motoplanador 295
k= “Homebuilt” 530
S Aviacéo geral - monomotor 815
5 Aviacio geral - bimotor 1245
§ Turbohélice bimotor 1910
S Jacto de treino 2395
5 Jacto de caca 3355
.g Jacto de transporte/bombardeiro 5745

10
Adaptado de: Raymer, 2004



ll” 3. Determinacao de T/W, P/W
e W/S

« Requisitos:
— Perda
— Descolagem
— Razao de subida
— Angulo de subida
— Velocidade de cruzeiro
— Alcance e autonomia

Dimensionamento Inicial

— Teto de servico e maximo
— Volta instantanea

— Volta sustentada

— Aterragem

11



3 Determinacao de T/ We W/S

Desempenho em Tracdo

W
Vel. perda S <0,5pV<C,
T_ A 2 (W A1=12
T. A (e, —uC, +KC?)|+ Lo
Descolagem w-2C, [pgSTO ( Sj ( b, ~HCL L):| u u=0,042a0,08

2 2
. W T 2K 1 T T
Razdo de subida —<<{RC- (—jkz _FCo, k3 — com k, = —+. || —| -12C, K
S W 2 oK, 30C,, (W W :
. W _|(T T ? AK ) T
i —<| | ——seny |£,|| ——seny | —4C, K e —=seny+2,/C, K
4 Angulo de subida S {(W 7] \/(W 7/] Do }/(pVZJ W v +24%0p,
QD
E VC
4 Vel. cruzeiro TPV >, 2K2 (ﬂj
4 W 2(w/s) pVviL(S
ap
& W > |Co, 6ptimo a aproximadamente
§  Alcance 5 - 05V 10000 m de altitude
‘%
p C
§  Autonomia W _o5pv2 |~
& S K
@) C
Tecto maximo —<0,5pV? KDO e % =05pV°C, 10<C <15
2 2
Volta instantanea AL 050C, | 2| ™ Lo 0,50V *C, W
S max l// n max
W (T TY . 4Kn2) T
— < — £, — | —4n°C; K —2>2n,/C; K
Volta sustentada S [[Wj [W) D ]/( VG ] v b
A>=115a1,30
W o9 h ) 2uC, , : :
12 At — <= s —— = +|\C +KC =0,08a0,40
erragem T ( L tg;/j{ A ( p, ~HCL L) n=008a0,

y=3°35°




3. Determinacao de P/We W/S

)

Dimensionamento Inicial
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Requisito Desempenho em Poténcia Obs.
W
Vel. perda < <0,5pVsC,
A1=172
P w A12 2 w 2 I:Iaunch ! '
Descolagem — —{—[—(—j+(coo —uC+ KCL):|+/U_— 1 =0,04a0,08
W /ch \'s |2C,_ | posto w np=03a07
P_1 PVCy ZK[WJ Z(W) K
3 i —2>—|RC+ t+—| —||com V= |—| — =
Razdo de subida W ’7;[ 2W/s) Vs »Us j3c, ne=0,7
Anaulo de subid PV, +pv2cD0 2K [W) com /- g[ﬂj K —0-
ngulo de subida W 4 oW/ ) S plshc, ne =0,
Vel. cruzeiro o e TV ~ (Wj =08
' W | 2w/s) pvis e
C
Alcance ﬂzO,SpVZ D,
S K
. W » |3Cp, 6ptimo ao nivel do mar s/ turbo
Autonomia 5 05V e na altitude do turbo ¢/ turbo
. C
Tecto maximo ﬂ<05pV2 % e %—OSpV C.
Volta instanta <05 VZC 1 g nmax_l
olta instantanea — 0 +1 ou — ZpL ) Tax V < VsMnax OUV > VoMo
pVe CD 2Kn? ( ) P _2nVv
Volt tent —> -+ e —> Cy, K =
olta sustentada W { 2ws) v s W D, np=0,7a0,8
A>=1,15a1,30
W o9 h ) 24C, , : :
Aterragem —<—=|s — e +(Cp — +KC =0,08a0,40
g S > [ L tgyj{ A§ ( Do HC L) p

y=3°a5°




ll” 3. Determinacdo de W/S

« Outras condicoes: .

w_1  ,C
— Fator de carga maximo: — > pV s
S 2 nmax
: W _ 1 C.,
— Incremento do fator de carga em rajada: —>= pVU
& S 2 An
g
= 1 11
=
5 Rajada
% b 4 4 4 \ [ Y
.5 Ar parado u
: Ci A
E
A

14



ll” 3. Determinacdo de W/S

e AvioOes elétricos solares:
— Subida:

2K (W\* w\ (1 ,
p_V ? + RC ? + E,DV CDO_npnmotnchargernpvP sunkpv <0

=

O

£

g onde

% Ncharger = Charger ef ficieny

3 Npv = photo voltaic cells ef ficiency

g P'.,n, = average solar irradiation power per unit area [W /m?]

a k,, = solar cells area — to — wing area = S, /S
Resolvendo:

2 2
w pV pV pV , 1 Cho
< < _ﬁRC + \/(H) RC? + ﬁﬂpnmotnchargernpvp sunkpv - (EPV2> T



ll” 3. Determinacdo de W/S

« AvioOes elétricos solares:
— Voo nivelado (RC=0):

W |pV ' 12
? = ﬁnpnmotnchargernpvp sunkpv B E'DV

Dimensionamento Inicial
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P/W [W/N]

20
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16

14
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3. Determinacao de T/W, P/T e

W/S

a4

a4

\
\
\
\
\
—

WIS [N/m?]

/ ~
| / / —
m— B
/
<~
0 200 400 600 800 10‘00

—e— WTO = 5800 N

—=—WTO = 6300 N

WTO = 6800 N

WTO = 7300 N

= Perda

Descolagem

- Raz80 de Subida

- \/elocidade de Cruzeiro
—\/0lta Sustentada

Volta Instantanea

Alcance
Autonomia
Aterragem

e Fnvelope

Motor disponivel

¢ Ponto Projecto

1200



ll” 3. Determinacao de T/W, P/T e
W/S

« Escolha do ponto de projeto:

— Escolher (W/S,T/W) ou (W/S,P/W) e verificar desempenho

— Com o peso estimado obter T/W ou P/W quando se tem um
motor em vista

— Escolher W/S mais favoravel e verificar desempenho

Dimensionamento Inicial
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ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

« O peso de descolagem pode ser dividido em varios
componentes — peso da tripulacao W, ,, peso da carga util
W ayioad» PESO do combustivel Wy, e o resto (peso vazio) W,

WO = M/crew + Wfixed payload + Wdropped payload + quel + Wempty

« Considerando W, uma fracao de W, tem-se:

emp

. Wempty
WO = VVcrew + Wfixed payload + Wdropped payload + quel + WO WO

Dimensionamento Inicial

« Resolvendo em ordem a W, tem-se, finalmente:

I/Vcrew + Wfixed payload + Wdropped payload + quel

1 — (Wempty>
Wo

W():

19



ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

« Estimativa do peso de combustivel:

— A quantidade total de combustivel pode ser obtida usando
uma das seguintes expressoes:

N
Wi
quel = 1,062 1-— W Wi—l
i=1 -1

N
quel == 1,062 CiTiti
i=1

Dimensionamento Inicial

N
Wruet = 1,06 ) Coower,iPi
i=1

« O coeficiente 1,06 é uma correcao para ter em conta o
. combustivel de reserva e o combustivel residual



ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

— Na equacao anterior, a poténcia do motor é dada por:

_owv
~ 1,(L/D)

— No caso de ser ter um motor elétrico, o peso da bateria sera:

P

N
(quel) = What = 1r26ZE%Pele,iti
i=1

Dimensionamento Inicial

« O coeficiente 1,26 serve para garantir que a capacidade da
bateria nao baixa dos 20% e mantém 6% de reserva

« E_é aenergia especifica da bateria [J/kg]

. € a poténcia elétrica disponibilizada pela bateria, onde 7,, é
a eficiéncia do motor:

P (44
21 ¢ npnm(L/D)




ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

— No caso de ser terem células fotovoltaicas, o peso das
células sera:

(Wryer) = Wy, = 1,06W' kS

« O coeficiente 1,06 serve para garantir que se mantém 6% de
reserva

e W',, € o peso das células por unidade de area [N/m?]

— Aequacao acima também pode ser escrita na seguinte
forma:

Dimensionamento Inicial

Why _ LO6W'pykp,
w w/s

22
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4. Refinamento do
dimensionamento

« Estimativa do peso de combustivel (cont.):
— Fracoes de peso nas fases da missao:

Fase da missao

Jacto: Wi/W,4

|

Hélice: Wi/W;_;

Aguecimento, rolagem e descolagem

0,970 a 0,990

Dimengionamento Ihicial

Subida Subsonico: 1,0065-0,0324M ¢/ M >0,1
Supersénico: 0,991-0,007M-0,01M?
i pVCDO 5 pV2 Do
Cruzeio oy 5L el
Fepere | S el ol )
C, P
Manobras 1—CPlAt 1 Cr Py
W 7 W
Descida 0,990 a 0,995
Aterragem e rolagem 0,992 a 0,997

23

Adaptado de: Raymer, 2004




ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

« Estimativa da fracao de peso vazio:

— Estimativa estatistica a partir de dados histoéricos, usando
tendéncias de fracao de peso vazio para varios tipos de
aeronave relevantes ao projeto;

— Representacao exponencial:

Wo

Dimensionamento Inicial
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Dimensionamento Inicial

ARV

25

Esboco ou
disposic¢ao inicial

v

SwedSret

eCm

SFC do motor

s We
Equacéao Wo

Adaptado de: Raymer, 2004

5. Refinamento do
dimensionamento

Objectivos

Selecgao da
geometria da asa
e estimativa de "e"

2

/W e W/

"

Wi _ paracada
Wil faseda
missao

-

i

W, estimado

Wf para cada
fase da missao

—

Wo calculado

Missao

lterar

Ir ao gréfico T/W vs W/S
= ____ ouP/W vs WI/S e verificar
desempenho



ll ” 4. Refinamento do
dimensionamento

« Areada asa:
— Sabendo W/S do ponto de projeto e sabendo W, do
dimensionamento obtém-se a area da asa:
W/

S

« Poténcia do motor:

— Sabendo P/W do ponto de projeto e sabendo W, do
dimensionamento obtém-se a poténcia do motor:

(e

Dimensionamento Inicial
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ll ” 6. Geometria

« Fuselagem:

— Dispor tudo o que > S w @a B
vai dentro da D

fuselagem e
desenha-la a volta

— Ter em conta a
funcionalidade

— Ter em conta as
caracteristicas
aerodinamicas

Dimensionamento Inicial
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ll ” 6. Geometria

Dimensionamento Inicial

28

« Fuselagem (cont.):
— Dimensionamento estatistico:

le = aW,© [m] a C

Planador 0,383 0,48
Motoplanador 0,316 0,48
“Homebuilt” - metal/madeira 1,350 0,23
“Homebuilt” - compaosito 1,280 0,23
Aviacéo geral - monomotor 1,600 0,23
Aviacdo geral - bimotor 0,366 0,42
Agricola 1,480 0,23
Turbohélice bimotor 0,169 0,51
Hidroaviédo 0,439 0,40
Jacto de treino 0,333 0,41
Jacto de caca 0,389 0,39
Transporte militar/bombardeiro 0,104 0,50
Transporte civil 0,287 0,43

Adaptado de: Raymer, 2004



ll ” 6. Geometria

e Asa:

— Sabendo W/S do ponto de projeto e sabendo W, do
dimensionamento obtém-se a area da asa:

Wo

S=Ws

Dimensionamento Inicial
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ll ” 6. Geometria

e Cauda:
— Coeficientes de volume:
Syl S,
Vh _ hth Vv _ viv
Swa,aero Swhw

« Assumindo que o CG esta a V4 da corda média aerodinamica
da asa e usando as cordas geométricas para simplificar.

-

-

Dimensionamento Inicial
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ll ” 6. Geometria

Dimensionamento Inicial

31

e (Cauda (cont.):

— No dimensionamento inicial usam-se dados historicos para
as dimensoes da empenagem horizontal e empenagem

vertical:
Valores tipicos

VH Vv
Planador 0,50 0,02
“Homebuilt” 0,50 0,04
Aviacéo geral - monomotor 0,70 0,04
Aviacéo geral - bimotor 0,80 0,07
Agricola 0,50 0,04
Turbohélice bimotor 0,90 0,08
Hidroaviao 0,70 0,06
Jacto de treino 0,70 0,06
Jacto de caca 0,40 0,07
Transporte militar/bombardeiro 1,00 0,08
Transporte civil 1,00 0,09

Adaptado de: Raymer, 2004



ll ” 6. Geometria

« Superficies de comando:
— Ailerons — rolamento;

— O aileron nao deve chegar a ponta da asa porque:
« Aumenta o arrasto induzido

3
E .
k « Aumenta o efeito adverso
O L[]
E « Aumenta os momentos de controlo (momentos de charneira)
£ »
s 4
S
5
E
A
<092 5

32




ll ” 6. Geometria

« Superficies de comando (cont.):
— Ailerons — dimensoes tipicas:

1.0 [
Envergadura
aileron
— Envergadura
e asa
2
S
2
jomi
=
5 6 I
)
R%
jomi
Q
E
e 4
27
O 8
d0 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 .32 34

33
Corda aileron Adaptado de: Raymer, 2004

Corda asa




[l ” 6. Geometria

« Superficies de comando (cont.):
— Leme de profundidade — arfagem
— Leme de direcao — guinada

nao ¢ opve Pvia,olo pPave ailevouns po stgao do eixo de av_l‘(‘CU[a;&o
ow alfa veloccd a de £20%, da corda da SuPe\r;ﬁ(‘e
\ ’/ ole coh*V‘olo

Dimensionamento Inicial

25-50), C

] ) 7
balanceame ito aeveckniimeco balancea mento aevoolina mcco

" hown bordo de otaque

34
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Dimensionamento Inicial
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7. Estimativa aerodinamica
inicial (método 1)

Pode fazer-se uma estimativa muito simples das
caracteristicas aerodinamicas para se usar o método
descrito anteriormente

Esta estimativa vai basear-se nos dados de outras
aeronaves

Mais tarde esta estimativa inicial é refinada usando
métodos mais precisos



ll ” 7. Estimativa aerodinamica
inicial (método 1)

e Determinacao do C;,,.:
— E necessario saber das aeronaves de referéncia os seguintes
dados:
« W, S e Vg (velocidade de perda);
— Calcular o C;,,,, para cada aeronave:
* Crmax = W/(0,5pVs*S);
« Assumindo p = 1,225 kg/m3 ao nivel do mar.

— Usar a média dos valores obtidos para o C;,,,,, inicial, tendo
em conta as semelhancas das aeronaves com o projeto em
desenvolvimento

Dimensionamento Inicial
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ll ” 7. Estimativa aerodinamica
inicial (método 1)

e Determinacao do Cp;:
— E necessario escolher a razio de aspeto da asa da aeronave
em desenvolvimento:
. A
— Assumir um valor para o fator de Oswald (depende da
geometria da asa e da configuracao da aeronave):
 e=0,65a0,95;
— O Cp; € dado pela expressao:
« Cp; = KC(C;3
e Onde K = 1/(7Ae).

Dimensionamento Inicial
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ll ” 7. Estimativa aerodinamica
inicial (método 1)

e Determinacao do Cp,:

— E necessario saber das aeronaves de referéncia os seguintes dados:

« W,S, V(velocidade de cruzeiro ou maxima), P, e p (na altitude em
questao);

— Assumir um valor para a eficiéncia propulsiva:
* 7p=0,720,8;
— A poténcia disponivel é dada por:
« P=nuP, (p/p,) para a velocidade maxima;
o P=0,751:P,,.,.(0/p,) para a velocidade de cruzeiro;
« Se o motor for turbo p/p, = 1;
— Calcular o Cp, para cada aeronave:
« Cp=P/(0,50V385);
— Calcular o Cp, para cada aeronave:
o Cp,=CpH-KC;2?;
« Com C; = W/(0,5pV395);
— Usar a média dos valores obtidos para o Cj,, inicial, tendo em

38 conta as semelhancas das aeronaves com o projeto em
desenvolvimento.

Dimensionamento Inicial



ll l) 8 ExemplO 2. aViEiO de
acrobacia

« Tabela comparativa com aeronaves acrobaticas:

No. Aeronave W S b Vs P ot V¢ V max

[kagf] = [m?] [m] | [km/h] [KW] [km/h] [km/h]

;S 1 Mudry CAP 231 820 9,86 8,08 90,0 224,0 300,0 330,0

= 2 Mudry CAP231EX 820 9,86 7,40 90,0 224,0 300,0 330,0

g 3 Mudry CAP 232 816 10,13 7,39 105,0 224,0 300,0 339,0

g 4  Extra 300/S 950 10,44 7,50 102,0 224,0 343,0

S 5 Auviatika-900 715 10,00 7,15 107,0 265,0 375,0

2 6 Interavial-3 1063 11,54 8,10 265,0 350,0

é) 7 Sukhoi Su-26M 1000 11,80 7,80 110,0 294,0 260,0 310,0

A 8  Sukhoi Su-31T 968 11,80 7,80 113,0 294,0 330,0
9 Yakovlev Yak-55M 840 12,80 8,10 105,0 265,0

10 UBI A-2000 728 9,50 7,29 108,0 224,0 343,0 388,0

39
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8. Exemplo 2: aviao de

acrobacia

e Determinacao do C;,,,. € do K:
— Assumindo um fator de Oswald de 0,65 tem-se:

No.

Hoo~Nous~wnek

Aeronave W

[N]

Mudry CAP 231 8044
Mudry CAP 231 EX 8044
Mudry CAP 232 8005

Extra 300/S 9320
Aviatika-900 7014
Interavia -3 10428
Sukhoi Su-26M 9810
Sukhoi Su-31T 9496
Yakovlev Yak-55M = 8240
UBI A-2000 7142
Crmax = 1,586

S
[m?]

9,86

9,86
10,13
10,44
10,00
11,54
11,80
11,80
12,80

9,50

Vs
[m/s]

25,0
25,0
29,2
28,3
29,7

0,0
30,6
31,4
29,2
30,0

CLmax

2,131
2,131
1,517
1,815
1,296

1,454
1,334
1,236
1,364

A=5,48

b
[m]

8,08
7,40
7,39
7,50
7,15
8,10
7,80
7,80
8,10
7,29

A K

6,62 0,0740
5,55 0,0882
5,39 0,0908
5,39 0,0909
5,11 0,0958
5,69 0,0861
5,16 0,0950
5,16 0,0950
5,13 0,0955
5,60 0,0874
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8. Exemplo 2: aviao de
acrobacia

e Determinacao do Cp, e do K:
— Assumindo uma eficiéncia propulsiva de 0,8 tem-se :

No.

Boom~NouhrwNk

Aeronave wW S Pmot K
[Nl | [m? | [Kw]

Mudry CAP 231 8044 9,86 224,0 0,0740
Mudry CAP 231 EX| 8044 9,86 224,0 0,0882
Mudry CAP 232 8005 10,13 224,0/0,0908
Extra 300/S 9320 10,44 224,0/0,0909
Aviatika-900 7014 10,00 265,0 0,0958
Interavia 1-3 10428 11,54 265,0 0,0861
Sukhoi Su-26M 9810 11,80 294,0 0,0950
Sukhoi Su-31T 9496 11,80 294,0/0,0950
Yakovlev Yak-55M 8240 12,80 265,0 0,0955
uBI A-2000 7142 9,50 224,0 0,0874
No. Aeronave A\ S
[N] [m?]

1 Mudry CAP 231 8044 9,86

2 Mudry CAP 231 EX 8044 9,86

3 Mudry CAP 232 8005 10,13

4 Extra 300/S 9320 10,44

5 Aviatika-900 7014 10,00

6 Interavia |-3 10428 11,54

7 Sukhoi Su-26M 9810 11,80

8 Sukhoi Su-31T 9496 11,80

9 Yakovlev Yak-55M 8240 12,80

10 UBI A-2000 7142 9,50

Vc

[m/s]

83,3
83,3
83,3

72,2

95,3
Pmot
[KW]

224,0
2240
2240
224,0
265,0
265,0
294,0
294,0
265,0
224,0

CLvc

0,192
0,192
0,186

0,260

Pvc Covc | Cpovc

[KW]

134.,4
134,4
134,4
134.,4
159,0
159,0
176,4
176,4
159,0

0,0385 0,0357
0,0385 0,0352
0,0374 0,0343

0,0648 0,0584

0,135

K

0,0740
0,0882
0,0908
0,0909
0,0958
0,0861
0,0950
0,0950
0,0955
0,0874

134,4

0,0267 0,0251

Vmax | CrLvmax | Pvmax

[m/s] [KW]

91,7
91,7
94,2
95,3
104,2
97,2
86,1
91,7

0,159
0,159
0,145
0,161
0,106
0,156
0,183
0,156

179,2
179,2
179,2
179,2
212,0
212,0
235,2
235,2
212,0
179,2

107,8 0,106

Cpo = 0,0354

Cbvmax  Cpovmax

0,0385
0,0385
0,0346
0,0324
0,0306
0,0326
0,0510
0,0422

0,0367
0,0363
0,0327
0,0301
0,0296
0,0305
0,0478
0,0399

0,0246 0,0236
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8. Exemplo 2: aviao de
acrobacia

Das tabelas anteriores obtém-se os seguintes valores
médios:

— A = 5,50 arredondado as décimas;

— Cpax = 1,59 arredondado as centésimas;

— Cp, = 0,035 arredondado as milésimas;

— K =0,089 assumindo e = 0,65;
A polar de arrasto estimada é:

- Cp, =0,035+0,089C;2;
A razao de planeio maxima é:

— (L/D) gy = (4CpoK) 5 = 9,0;

— Do grafico (L/D),,,. Vs A, tem-se (L/D),.... = 10,0;
Com a polar pode proceder-se ao dimensionamento
descrito neste capitulo.

max wet



ll ” 9. Estimativa aerodinamica
inicial (método 2)

e Pode usar-se uma alternativa ao método anterior
para determinar C,, sabendo, ou assumindo, que o
cruzeiro se faz no C; de (L/D) dado por

max?

— /CDO
CL,br - K

« Como no cruzeiro
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ll ” 9. Estimativa aerodinamica
inicial (método 2)

« Agora pode estimar-se a fracao de acelerador que
torna o C; no cruzeiro igual ao C; de (L/D),,,, com a
equacao

max

poV3S(Cpo + KCE,)
anpeng

6eng =
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44



	Slide 1: Dimensionamento Inicial
	Slide 2: 1. Introdução
	Slide 3: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 4: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 5: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 6: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 7: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 8: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 9: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 10: 2. Relação tração/peso e carga alar
	Slide 11: 3. Determinação de T/W, P/W e W/S
	Slide 12: 3. Determinação de T/W e W/S 
	Slide 13: 3. Determinação de P/W e W/S 
	Slide 14: 3. Determinação de W/S
	Slide 15: 3. Determinação de W/S
	Slide 16: 3. Determinação de W/S
	Slide 17: 3. Determinação de T/W, P/T e W/S
	Slide 18: 3. Determinação de T/W, P/T e W/S
	Slide 19: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 20: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 21: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 22: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 23: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 24: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 25: 5. Refinamento do dimensionamento
	Slide 26: 4. Refinamento do dimensionamento
	Slide 27: 6. Geometria
	Slide 28: 6. Geometria
	Slide 29: 6. Geometria
	Slide 30: 6. Geometria
	Slide 31: 6. Geometria
	Slide 32: 6. Geometria
	Slide 33: 6. Geometria
	Slide 34: 6. Geometria
	Slide 35: 7. Estimativa aerodinâmica inicial (método 1)
	Slide 36: 7. Estimativa aerodinâmica inicial (método 1)
	Slide 37: 7. Estimativa aerodinâmica inicial (método 1)
	Slide 38: 7. Estimativa aerodinâmica inicial (método 1)
	Slide 39: 8. Exemplo 2: avião de acrobacia
	Slide 40: 8. Exemplo 2: avião de acrobacia
	Slide 41: 8. Exemplo 2: avião de acrobacia
	Slide 42: 8. Exemplo 2: avião de acrobacia
	Slide 43: 9. Estimativa aerodinâmica inicial (método 2)
	Slide 44: 9. Estimativa aerodinâmica inicial (método 2)

