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| [} 1.Introducdo

« Quando a configuracao da aeronave esta mais ou
menos definida é necessario determinar com mais
cuidado as suas caracteristicas aerodinamicas

« Neste capitulo apresenta-se um método simples para
obter as curvas C; vs a e C,, vs C;.

Aerodinamica



| [) 2.Forcas aerodinamicas

« Origem das forcas aerodinamicas:

— Viscosidade
— Pressao
Shear “Stuck” Pressure

5 molecules
E Local
= pressure
5 forces
<

velocity Freestream

velocity
(Pressures are with respect to ambient air pressure. Outward
3 arrows represent pressures below ambient.)

Fonte: Raymer, 2004



| [} 2.Forcas aerodinamicas

Aerodinamica

aerodinamica:

Arrasto parasita

Arrasto induzido

Area de
referéncia

« Terminologia das componentes da resisténcia

Forcas de pressao

Forcas de corte Separacao Choque Circulacéo
Friccdo Separacao Arrasto de onda
viscosa
Tracdo Separacéo induzida pelo choque
Arrasto de interferéncia
Efeito de Efeito do Arrasto devido a
aumento de aumento da sustentacédo
velocidade na velocidade Arrasto de
friccéo balanceamento
Arrasto de onda devido a
sustentacéo
Swet Area maxima da | (Distribuicio de S

seccao

volume)




ll ” 3. Coeficientes aerodinamicos

« Coeficiente de sustentacao:

L

C,L=—
LTS

e Coeficiente de arrasto:

D

Cp = —
D qS

Aerodinamica

« Coeficiente de momento de arfagem:

M

Cy =—
M qSc

onde a pressao dinamica, g, € dada por: g =-pV?



ll ” 3. Coeficientes aerodinamicos

« A polar de arrasto, que é uma representacao matematica da
curva Cp vs C;, é dada por:

— Polar simétrica (sem curvatura em C;?):

CD — CDO +KCE

— Polar nao simétrica (com curvatura):

Aerodinamica

Cp = Cpmin + K(C;, — CLpmin)?

ou

Cp = Cpo + K C; + K,CF

onde K, € tipicamente negativo.



ll” 4. Dados

« Os principais dados necessarios para este modelo
Sao:
— W, peso da aeronave [N]
— ¢, corda média geométrica das asas [m]
— b, envergadura das asas [m]
— V, velocidade de voo [m/s]
— p, densidade do ar [kg/ma3]
— u,viscosidade do ar [kg/m/s]
— (,, coeficiente de sustentacao da aeronave

Aerodinamica



[l” 4. Dados

« Outros dados necessarios para este modelo sao:

— h,,, posicao relativa do centro de gravidade (x,,/c,,)
— h,,, posicido relativa do centro aerodinamica das asas

(x,/C)
— h,, posicao relativa do centro aerodinamico da empenagem
horizontal (x;,/c,,)

— §;, area da empenagem horizontal [m?]
— S, area da empenagem vertical [m?]
— n, fator de carga normal

Aerodinamica



[l” 4. Dados

« Alguns dados podem ser calculados diretamente dos
anteriores:

— S, area da superficie sustentadora [m?]:

S = bc

— A, razao de aspeto:

Aerodinamica

A=
— Re, niimero de Reynolds:

Re



1} ) 5. Sustentacao

« Com base no coeficiente de sustentacao pode
determinar-se a sustentacao disponivel:

— L, sustentacao da aeronave [N]

1
L= EpVZSCL = CISCL

— Assumimos que a sustentacao é igual ao peso multiplicado
pelo fator de carga normal:

Aerodinamica

L=nW

10



ll ” 5. Sustentacao

« Esquema das forcas e momentos:

I L =(h,-h,)c,
'g _Dﬂclvu$ /eH Lh
<

0 1A
aGRT:
|

11



| [} 5. Sustentacéo

« Do equilibrio de forcas e momentos em torno do
centro aerodinamico da asa aplicados na aeronave
podemos obter o valorde L, e L;:

8 LW + Lh —L=0
: Mo + L(heg — hu)cw — Ln(hn — hu)cyy = 0
2 (
L, = Mo + L(hcg — hW)CW
S " (hh _ hw)cw

\ Ly=1L—Ly

12



ll ” 5. Sustentacao

« Em forma de coeficiente, dividindo as forcas por gS,,
e 0S momentos por gS,,c,,:

( S
Crw + S, Cin = Cp

Sn(h )
W)_h h — WCLh

Cro + Cp(heg —
\ Sw

Aerodinamica

f

Cin = [CMO + (}, (hcg w)]

Sh (hh

Sh
Cow =€ — S_CLh
\ w

13



ll ” 5. Sustentacao

« Alternativamente, sabendo o valor de C,,, pode ter-

Se.
( Sh
Crw + S Cn = Cy
< w
Sh(hh )
Cro + CLW(hcg w) = feg Crn

\ Sw

Aerodinamica

(

Cin = ) [CMO + Crw (hcg w)]

Sh(hh

Sh
C,=Cpy + S_CLh
w

14



ll ” 5. Sustentacao

Aerodinamica

15

« Curva de sustentacao (C; vs ):

Effect of camber

o 8L

Effect of aspect ratio
CL

Aspect ratio C|

L

Adaptado de: Raymer, 2004



| [} 5. Sustentacéo

Coeficiente de sustentacao do pertfil:
C; = C;(a,, Re)
« Exemplos:
C,=Cpo+ Cia, + Cpa? + -+ Cra™

dc,
da,

C, =ap(a, —ay) com ag=

Aerodinamica

« Sao funcoes de Re:

Ci0; Ci1; Ci2; o5 Gy Qg @

16



ll ” 5. Sustentacao

. Angulo de ataque induzido:

a; = Y (14+17) com Cr = C;cosq;
TA,,

« Valores tipicos de =

0.05<7<025 ou 0.80<

< 0.95
14T

Aerodinamica

« Como primeira aproximacao pode ter-se:

1 1 1
= L e = — —
1+7 w7 ¢ e,

17



| [} 5. Sustentacéo

Aerodinamica

18

« Correcoes para distribuicao nao elitica:

(1+9)

(1+ %),

(14 8)

(14 %),

125

.70

I.1o

|.oS

l.oo

CPID:IQ L

.2 0.4 . b 0.3 .o

Afilamento A = C./C,

b/2
i ; M
| | |

2 4 6 3 lo
Alongamento . A

1+6 =

Q | =



| [} 5. Sustentacéo

e O declive da curva de sustentacao subsoénica é:

a = 2mA Sexposed F
2+\/4|A232{1|tan2 Atmax) S
2 \7 B2
ou
Qo Sexposed

a = F

Aerodinamica

Qo S
1+T[A(1+T)

Sexposea/S € @ area em planta exposta ao ar sobre a

area de referéncia

19



| [} 5. Sustentacéo

« [?éacorrecao de compressibilidade dada por
:82 =1 — MZ

onde M nesta expressao é
M = My cos\;g

Aerodinamica

« péavariacao da eficiéncia do perfil com o niimero
de Mach dada por

-2
T[/'B

n

— Se a variagao de a, com o namero de Mach nao for
conhecida pode assumir-se 7=0,95.

20



ll ” 5. Sustentacao

« Féacorrecao devido a presenca da fuselagem dada

por
D 2
F =1.07 (1 + Z)

onde D é o diametro da fuselagem.

- Se existirem dispositivos na ponta da asa a razao de
aspeto aerodinamica pode ser diferente da razao de
aspeto geometrica:

h
— Para “end plates”: Aefrective = A (1 + 1.9 E)

Aerodinamica

— Para “winglets™: Aefrective = 1.24

onde h é a altura do “end plate”.

21



| [} 5. Sustentacéo

Aerodinamica

22

» O declive da curva de sustentacao supersonica é:
— Declive teorico:

=

com 1
=+ M?—-1 com M >

cos\; g

— Declive aproximado:

Sexposed

F
S

onde Cy,, é a derivada do coeficiente de for¢ca normal
em ordem ao alfa e pode ser obtido numericamente.



ll ” 5. Sustentacao

« Declive de sustentacao da curva transénica:

Subsonic 2-D Supersonic 2-D
theoretical theoretical

CL 2n 4

pera L CLa TIME- ]
radian 1 /

Typical unswept

high aspect ratio wings
Thin airfoil

Thick airfoil

Aerodinamica

Typical swept wings

High aspect ratio
Low aspect ratio

N W A O N o O

—
4
v

td
0
]
|
I
)

23 0 S 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
Mach number

Fonte: Raymer, 2004



| [} 5. Sustentacéo

« O coeficiente de sustentaciao da asa pode ser dado
por:

Crw = ala — agp)
ou

Crw = agla — a; — ay)

Aerodinamica

Cw = C(a,) —apa; para a=a,+ q;

« O angulo de ataque, «, € o angulo de ataque da
superficie sustentadora, seja asa ou empenagem

24



| [} 5. Sustentacéo

« Pode assumir-se que o incremento do angulo de
perda da curva acima para a curva real é igual ao do
perfil:

AO(CLmax ~ AaClmax

« O coeficiente de sustentacao total é:

Aerodinamica

Sh
C,=Cy + 77hS_CLh
w

onde C,;, € o coeficiente de sustentacao da empenagem
horizontal para equilibrio como visto anteriormente e

é
Tlh Y
Np = v

25



| {} 5. Sustentacdo

« Downwash da asa:

e =2q;

 Este valor tem que ser corrigido para estimar
posteriormente a incidéncia da empenagem
horizontal.

Aerodinamica

26



ll ” 5. Sustentacao

Coeficiente de sustentacao maximo para razoes de
aspeto grandes:

Cimax = 0»9ClmaxCOSAc/4

ou
% Crmax
£ Crmax = Cimax < C + ACrmax
2 lmax
<
onde

} AY (Percent of chord)

<CLmax> = f1(ALg, AY) =T

Clmax
ACimax = fz (ALErM) \ C

27 .0015C 06C

Fonte: Raymer, 2004



ll ” 5. Sustentacao

e Qutras alternativas sao:

adaptacao da equacéo do

Crmax = C Cimax€0SAcya C, usando a teoria da linha
~lmax
1+ sustentadora
mAe

kS
& C C A o
< S CcOS semi-empirica
< Lmax 2+ A Imax c/4
g

« Angulo de ataque para coeficiente de sustentacao
maximo para razoes de aspeto grandes:

CLmax
a

Acrmax = < > +ay +Adcrmax

28



ll ” 5. Sustentacao

Coeficiente de sustentacao maximo para razoes de
aspeto pequenas:

Crmax = (CLmax)base + ACmax

c
g Acrmax = (“CLmax)base + Adcrmax
=
E para 3
< A<
(Cy + 1)cosA;g
onde

(CLmax)base = f1 (ALg, AY, Cy, A, ,3) e ACrmax = /2 (Apg, M, A, Cz)

(“CLmax)base = f3 (ALE: AY, Cy, A, ,B)e Adcimax = Ja (ALEr M, A, CZ)

29

Ci=fs(D el =f(D)



ll ” 5. Sustentacao

Coeficiente de sustentacao maximo com dispositivos
de alta sustentacao:

e—— C -
rel P —1|
5 ﬂ? Slotted fowler flap
E
E
s
2
) - - o=
= Dispositivos do bordo  __ T
de fuga. Split flap \- Double slotted flap ) \
v =
Slotted flap x Triple slotted flap N
30 “

Fonte: Raymer, 2004



ll ” 5. Sustentacao

de alta sustentacao:

g

£

E

s

2

Q) - - -

= Dispositivos do bordo __|

de ataque.
31

Jf\

Leading edge slot

Y

Leading edge flap

Slotted leading edge
flap (slat)

o~

J Kruger flap

Coeficiente de sustentacao maximo com dispositivos

Wing strake

or leading
edge extension
(LEX)

Wing in
top view

Vortex
Fonte: Raymer, 2004



ll ” 5. Sustentacao

Aerodinamica

32

Coeficiente de sustentacao maximo com dispositivos

de alta sustentacao:

Efeito dos dispositivos __
de alta sustentacio.

CL CL

7\ Slotted flap

o 0
e .,

2

Clean

Nonextending flaps Leading edge slot
L
C
- /\ Slat
/\ L.E. flap
rd
/ g Clean
r'd
P
P ’\ Clean «
L7 Leading edge flap or slat
A
(4 CL
a
Extending flaps

/

Wing strake (LEX)

Fonte;: Raymer, 2004



ll ” 5. Sustentacao

Coeficiente de sustentacao maximo com dispositivos
de alta sustentacao:

S
ACimax= 0,9KAC;14x ( ﬂagped> cosAy;

£ onde
E K = 1 na aterragem
5 K = 0,6~0,8 na descolagem
c
Sflapped
Aay= (Aao)airfoil S cosAyy,
onde

(Aag) girfoit = —15° na aterragem

(Aag) girfou = —10° na descolagem
33



ll ” 5. Sustentacao

Aerodinamica

34

Coeficiente de sustentacao maximo com dispositivos

de alta sustentacao:

Dispositivo de alta sustentacéo ACmax
Flapes
Simples e “split” 0,9
Fenda 1,3
Fowler 1,3¢’/c
Fenda dupla 1.6 ¢c’/c
Fenda tripla 1,9 ¢’/c
Dispositivo do bordo de ataque
Fenda fixa 0,2
Flape do bordo de ataque 0,3
Flape Kruger 0,3
Slat 0,4c¢’/c

Adaptado de: Raymer, 2004



ll ” 5. Sustentacao

o Area com flap:

Aerodinamica

35

Fonte: Raymer, 2004



) 6. Arrasto

« Com base no coeficiente de arrasto pode determinar-
se o arrasto produzido:

— D, arrasto da aeronave [N]

1
D = EPVZSCD = CISCD

— O arrasto pode ser dividido em duas componentes. O
arrasto parasita e o arrasto induzido:

Aerodinamica

D =D, + D; = qS(Cpy + Cp;)

CD - CDp + CDi

36



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto do pertfil:
Cq = Cq(ae, Re) ou €y = C4(Cy, Re)
« Exemplos:

Cq=Cyo+ Cq1C; + CqyC2 + -+ Cyn, C/"

Cqa = Camin T k(C; — Cigmin)™

Aerodinamica

« Sao funcoes de Re:

Cao; Ca1; Caz; -5 Can; Camins k, Ciamin

37



]

1

icas do perf

A

Arrasto parasita
Curvas aerodinam

6. Arrasto

)

5
=+ L] 2] -
. = -
= = = = -
1 1 1 [ = =
— — T — T T T
| I N B | T I | | I T I B | I N B | T I |
“-r-r----"-Aa-Tt-r-r-fM---o-p-A-t-rvtor-rcm s Aa-A-T-oT -
| I N B [ | | I T I B | I N B | T I |
cTrTcTS T T Tt I TTrT T hTaAT T TTrT e T Tt aT AT T T
[ I [T [ [ I T | I I |
L R A P L N i i i M R Y A A By H B B
R P L L L Y [ e R R
[ I B [N ] T [ [ R
[ I T T I 1 - 1 [ I T N |
| I N B I T I I | 1 1 | I N B | T I |
RN IR T N PR R R N S T [ WSS [ T Y Y U N | [ T
| I N B I T I I | 1 1 | I N B | T I |
el e e e e i B e S Sl EIE B —d -+ -k —F-l-—|-d-d -+ - %=
| I N B [ I I | o | | I N B | T I |
—F-F-lm=-l—-d-4-4F+-F-fF-1-=-I-H-4- r-F-F-l-=|-4-4-+-r-
| I N B [ I I | | I T I B ! [ | T I |
“r-r-----Aa-TfFror-F-mCi-p-A- 1T -~ =|--a-T-T-
[ [ [ L [ [
T T 1 — T T T LI I T T 1 L
I | I L I LA
[ I [ | I I B [ 1
R L I I U VU U U v | Rl N
[ I B [ [ I [ [ R
e I I [ i R [ | (Y A
| I N B [ I I | | T I R | I N B | T I |
U R T R P [ T T I Ny [ A 5 [ U N [ [ A R
| I N B [ I I | | I T I B | I N B | T I |
i
= w = i = -
A . . =
[} — - = = 1
T r 1 [ L L T 1 1 1
I T O | LU N N O [ O
[ I [ TR [ I R [ |
R R I | N | S [ | (DU [N U U P e | | [ I i EE R
oy [ 1 | I N B | T I |
RN SR A R | R U U L YU Y Y N [ | | N T S Y S
[N | | I T B A | I N B | T I |
B L I 1 T o T B B e e S i T B e e e e
1 é [ | [ | I N B | T I |
[ [ |
“r-rgitim - T T T r-r -
[ [
Bl I R e i B R 1 S I I B T-r=c -1~
[ [
b - - -
| L L
[
L1
[
—-L-L
[
-k -k
i
[ETETETE] Pt
SE5=55 -r-F
= — o
o e | - -
LSS Y r-r
Ao T 1 1
[t ] T T
loif=g=" .
e S
=L ] 1 ]
o DR R~ o 1 I
TRINIET -7 -
PR} 1]
O O O O L
et Lo
Fo [ [ e -L-b -l
b= e e = 1 1
[FH RN} N L L
i
w = w = u
. . =
— — = = 1
—
[
BOIUWRUIPOIIY

21

1n

Alphaldeg]

-10

- 04

k]

co

38



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto parasita da asa:
Cppw = Cq(Cy, Re) cosa; = C4(Cy, Re)

com

CLW
CoSs a;

Cl=

Aerodinamica

« Coeficiente de arrasto parasita das empenagens:

h
CDph ~ S_ Can
w

CDpv ~ S_v Cdv

39 w



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« Qutras contribuicoes para o arrasto parasita:
— Fuselagem
— Trem de aterragem
— Entrada de ar do motor
— Interferéncias
— Protuberancias
Etc.

Aerodinamica

n
1

CDprest = S_z Si CDpi
Wi=1

40



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« O coeficiente de arrasto parasita do resto do aviao
pode ser estimado com a seguinte expressao mais

detalhada:

— Subsoénico:

n
1
CDprest = S_Z Cf,iFFiQiSwet,i + Cpmisc T Cprap
Wi=1

Aerodinamica

— Supersonico:

n
1
CDprest = S_z Cf,iSwet,i + CDmisc + CDL&P + CDwave
Wi=1

41



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de friccao: «

" 0.0070 \
— Usar nas equacoes: N
0.0060 N
AN Turbulent
. pV l 0.0050 \‘\\
Re = min ;Recutoff Db oty ——
2] | \
8 0.0030 \\
<§ . . . i \\ Lamindr
£ — Camada limite laminar: o
S 0.0010
(<D}
< 1,328 -
C f — ' 0 500000 1000000 1500000 2000000
\/R_e Reynolds number

— Camada limite turbulenta:

0.455

Cr =
f ™ (og1oRe)Z58(1 + 0,144M)055

42



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« Correcao do coeficiente de friccao para a rugosidade
da superficie:
— Voo subsonico:

I 1,053
Recutoff = 38,21 (E)

— Voo supersonico:

Aerodinamica

I 1,053
Recytorr = 44,62 (E) M6

— Tamanho do grao da superficie:

Superficie K [m]
Pintura de camuflagem em aluminio 10,15 x 10°
Pintura lisa 6,34 x 10°°
Chapa de metal 4,05 x 10°®
Chapa de metal polida 1,52 x 10°®

43 Composito de molde 0,52 x 10°®




ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

o Fator de forma:

— O fator de forma serve para corrigir o coeficiente de arrasto
de friccao para ter em conta o arrasto de pressao resultante
da forma do corpo.

« Asas, empenagens, montantes e cabides:

06 t t 4
FF = 1 1 134018 A )0.28
kf[ * wom &) F100 ) ][ 34MOE (cosA ) 2]

Aerodinamica

— tmindica na espessura maxima
— k&=1,1 para asas e empenagens com superficies de comando
— k#=1,0 para outras situacgoes

44



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« Fuselagens e canopias:

[ [

60 f )
FF =kes| 1+ + com f =—=
f( f? 400 f d \/4Amax/n

— k<1,0 para fuselagens com angulo de fuga elevado a frente
de uma hélice empurra

k=1,4 para fuselagens com lados planos

Aerodinamica

— k=1,5 para fuselagens/flutuadores de hidroavioes/anfibios
— k/=1,0 para outras fuselagens

— k=3,0 para flutuadores

— k#=1,0 para canopias feitas numa peca

— k=1,4 para canopias feitas em duas pecas com para-brisas
suave

45 — k=3,0 para canoOpias com para-brisas plano



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« Nacelas e cargas externas com formas suaves:

oF (1 N 0,35) P [ [
= — ) com f=—=
f d \/4Amax/n

« Separadores de camada limite:

Double wedge

-

d Nacelle
S 4 / ]

Zd ' ,".\ 'l'

FF =1+ - paraum lado & - <

Single wedge

T
d / Nacelle
4

46 ~

Fonte: Raymer, 2004

Aerodinamica

d
FF =1+ 7 para dois lados




ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

e Fator de interferéncia:

— O arrasto parasita ¢ aumentado devido a interferéncia
mutua entre componentes:

Componente Q

g Nacela ou carga externa montada na fuselagem ou asa 1,50

j= Nacela ou carga externa montada a menos de um diametro de distancia 1,30
£ Nacela ou carga externa montada a mais de um diametro de distancia 1,00a1,30

g Missil montado na ponta da asa 1,25

< Asa alta, asa média ou asa baixa com juncdo cuidada 1,00
Asa baixa sem jungdo ou com jungéo pouco cuidada 1,10a1,40

Fuselagem 1,00

Separador de camada limite 1,00

Empenagem em V 1,03
Empenagem convencional 1,04 21,05

Empenagem em H 1,08

47

Adaptado de: Raymer, 2004



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto dos flaps:

o Stlapped
Alpfiap = Ffiap ( Cap) ( “;”’e ) (8f1ap — 10)

—  Opqp € 0 angulo de deflexao do flap [graus]
—  Ogqp=20 a2 40° na descolagem

— Opqp=40 2 70° na aterragem

— Fg,,=0,0144 para flaps simples

— Fg,,=0,0074 para flaps de fenda

Aerodinamica

48



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto de travoes aerodinamicos:

Sb k
ACDIDbrake = Fyprake ( ;a e)
w

— F..1.=1,0 para travoes aerodinamicos montados na
fuselagem

— F;...=1,6 para travoes aerodinamicos montados nas asas a
0,6/c

Aerodinamica

49



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto do trem de aterragem:

AC _F D/q Afrontal
Dgear — fgear A [y
frontal w

— F,_,.=1,20 para trem fixo

3 gear
5 — F,,,=1,27 para trem retratil
s}
§ Componente (D/9)/ Asrontal
Roda e pneu 0,25
Segunda roda e pneu em tandem 0,15
Roda e pneu carenados 0,18
Roda e pneu com carenagem 0,13
Montante ou perna aerodindmica 1/6<t/c<1/3 0,05
Montante, perna redonda e arame 0,30
Perna achatada de lamina 1,40
Garfo, fixacao irregular, etc. 1,00a1,40
50
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto devido ao angulo de fuga da
fuselagem:

— Muitos avioes de transporte possuem angulos pronunciados
na traseira da fuselagem

— Neste caso, pode considerar-se um aumento do Cp,, dado
por:

Aerodinamica

A
ACp, = 3,83u?5 <ﬂ>
Sw

— u é o angulo de fuga da fuselagem [radianos]
— A ..éaadrea da seccao transversal maxima da fuselagem
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto devido a base da fuselagem:
— Voo subsonico:

A
ACppase = [0,139 + 0,419(M — 0,161)] ( gase)
w

— Voo supersonico:

Aerodinamica

A
ACppase = 0,064 + 0,042(M — 3,84)?] ( gase>
w

— A, € a drea da seccao base da fuselagem
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente devido a canopia:

AC . D/q Afrontal
beanopy Afrontal Sw

5 Tipo de canopia (D/9)/ Asrontal
§ Parabrisas com arestas suaves 0,07
& Parabrisas com arestas pronunciadas 0,15
%‘3 Canopia aberta 0,50

Adaptado de: Raymer, 2004

« Coeficiente de arrasto de refrigeracao do motor:

Th(V _ Vexit)
qSw

ACpcoor =
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

— V. € avelocidade do ar a saida do compartimento do
motor

— m é o caudal de ar de refrigeracao

« Soma dos varios incrementos do coeficiente de
arrasto parasita:

Comisc = ACDflaLp + ACpprake + ACDgear
+ACDu + ACDbase + ACDcanopy + ACDcool

Aerodinamica
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto devido a fugas e
protuberancias:

— Fugas de ar dentro e fora da aeronave provocam um
aumento do arrasto

— As protuberancias incluem antenas, luzes, arestas de portas
e janelas, ventiladores de combustivel, guinhéis de comando
exteriores, carenagens de atuadores, rebites ou parafusos
salientes, unioes de painéis imperfeitas, etc.

Aerodinamica

Cprep = (Frep — D Cpy

Tipo de aeronave FLep
Transportes e bombardeiros a jato 1,02a1,05
Avides a hélice 1,05a 1,10
Avides de combate atuais 1,10a1,15

Avides de combate novos 1,05a1,10

55
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto parasita total:

Cp, |
Leaks and
protuberances
Miscellaneous
<
(@]
% Wave | drag
£
=
j? —p—
Form and interference
Skin friction drag
ok -
Mach number
0 Mpp 10 12 e
56
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto parasita do Gates Learjet

Model 25:
Componente Cpo (baseado em S) % total
Asa 0,0053 23,45
Fuselagem 0,0063 27,88
5 Tanques da ponta da asa 0,0022 9,73
% Nacelas dos motores 0,0012 5,31
g Cabides dos motores 0,0003 1,33
£ EH 0,0016 7,08
< EV 0,0011 4,86
Interferéncia 0,0031 13,72
Rugosidades e frinchas 0,0015 6,64
Total 0,0226 100,00
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

« Incremento de coeficiente de arrasto em
percentagem do coeficiente de arrasto do aviao
original limpo:

Aerodinamica
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto parasita

Coeficiente de arrasto parasita total:

CDp = CDpW + CDph + CDpv + CDprest

Aerodinamica
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l l ) 6. Arrasto
l Arrasto induzido

o Fator de Oswald:

— O fator de arrasto induzido é dado por:

K — 1
" mde

— Para o aviao completo, o fator de Oswald é aproximado por:

e =1,78(1 — 0,0454%%8) — 0,64 para A;p =0eM < 1

Aerodinamica

e =4,61(1 —0,0454%°8)(cosA; )% — 3,1 para A >302e M < 1

_ 4AVM?2 —1 -2
-~ mwA2(M? — 1)cosAg

e para M > 1
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ll ) 6. Arrasto
l Arrasto induzido

« Fator de Oswald:
— Valores tipicos para o avido completo:

0,65 <e <095

— Valores tipicos para superficies aerodinamicas:

0,90 <e<1,05

Aerodinamica

61



)

Aerodinamica

62

6. Arrasto
Arrasto induzido

e Arrasto de balanceamento:

O arrasto de balanceamento resulta da forca necessaria na
empenagem horizontal para equilibrar o aviao

Numa empenagem horizontal esta forca é, normalmente,
negativa, o que implica uma sustentacao maior na asa para
se manter o C, total da aeronave

Estas duas forcas de sustentacao vao aumentar o arrasto
induzido

O coeficiente de arrasto induzido com o aviao equilibrado é:

Sn

Cptrimmed = K[a(aw - aOW)]Z + Np (S )thfh
w



ll ) 6. Arrasto
l Arrasto induzido

Coeficiente de arrasto induzido total:
— A equacao anterior pode ser escrita noutra forma

Sh
Cpi = Cpiw + N1 S Cpin
w

— Para a asa
Chw

TA,, ey

CDiw -

Aerodinamica

— Para a empenagem horizontal
Cin

nAheh

Cpin =

63
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6. Arrasto
Arrasto induzido

 Efeito dos flaps:

— Os flaps modificam a distribuicao de sustentacio:
ACDiflap — KleapACEflapCOSAc/él

Kg,,=0,14 para flaps em toda a envergadura
Kg,,=0,28 para flaps em meia envergadura

o Efeito de solo:

— Quando a asa esta proxima do solo, o coeficiente de arrasto
induzido reduz devido a reducao do “downwash”:

h 1,5
53 (1)
Ky _ b
h 1,5
L33 (2)

onde h é a distancia vertical do centro aerodinamico ao solo
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6. Arrasto

Arrasto total

Arrasto da aeronave Sagres:

Qﬂﬁ

O
N

il

—
N
e

Cruzeiro Subida

Componente Cpb % Cb %

Asa 0,0106 449 0,0164 57,7
Fuselagem 0,0053 22,5 0,0051 18,0
EH 0,0021 8,9 0,0013 4,6
EV 0,0004 1,7 0,0004 1,4
Entrada de ar 0,0013 55 0,0013 4.6
Interferéncia 0,0023 9,7 0,0023 8,1
Rugosidades e frinchas 0,0016 6,8 0,0016 5,6
Total 0,0236 100,0 0,0284 100,0
Trem carenado 0,0020 8,5 0,0020 7,0
Total 0,0256 108,5 0,0304 107,0
Trem nao carenado 0,0048 20,3 0,0048 16,9
Total 0,0284 120,3 0,0332 116,9




6. Arrasto
ll l , Arrasto total

« Arrasto da aeronave Sagres:

— Efeito do arrasto do trem na velocidade de cruzeiro:

« Sabendo que a poténcia no cruzeiro é P=0,5pV3SC, e pondo
P=const, entao:

e V3«1/CyouV,/V, =(Cp,/Cp,)"3;
— Um aumento de 8,5% no Cj resulta em:

* V,/V, =(100,0/108,5)"/3 = 0,973;

« Reducao de 2,7% na velocidade (V,=200km/h e V,=195km/h);
— Um aumento de 20,3% no C resulta em:

« V,/V,=(100,0/120,3)/3 = 0,940;

« Reducao de 6,0% na velocidade (V,=200km/h e V,=188km/h);

« Para realizar um voo de 500 km demora-se mais 10 min;

« Para um consumo médio de 15 l/h resulta em cerca de mais 2,5
1 de combustivel (aproximadamente 4,00 €).

Aerodinamica
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6. Arrasto
ll l , Arrasto total

Coeficiente de arrasto total:

CD — CDp + CDi 1

Induzido

Aerodinamica

parasita asas

parasita

\

67 parasita s/ asas C.



ll l ) Z?:;Sstio total

 Efeito no C; de projeto:

0.12 120
’ 105
0.10 i / 100
/
Y
8 0.08 80
£ d
R
= &)
5 &' 0.06 / X 60 ——Cd airfoil
< S
-0.93 —&—CD parasita
-——
0.04 40 136 €D total
L / (1.41 11’[
0.02 — d 20 116
/ pd #’
e 1.02 N
68 0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 0.0 0.5 1.0 1.5 2.0



| ) 7. Momento de arfagem

Coeficiente de momento do perfil:

Cm = Cp(ae, Re) ou Cp, = Cpp(Cy, Re)

— Estas fun¢oes também dependem do Re

e Coeficiente de momento da asa:

— Asas com valores altos de raziao de aspeto e pequenos de
enflechamento, afilamento e torcao:

Aerodinamica

Cuw = O
— Com efeitos de razao de aspeto e enflechamento:

¢ Acos?A
Mw ™ =M\ A + 2cosA
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| [} 7. Momento de arfagem

Coeficiente de momento da fuselagem e nacelas:

CMqu = CMOqu + CMafusa

— O coeficiente de momento para a nulo é

O.8KF1Wf2uSquS

CMOfus — 36.5¢,,S,, (aOW iy + if)

Aerodinamica

— O angulo ¢ aincidéncia da linha de curvatura da fuselagem
relativamente ao eixo de referéncia (em graus).

— O parametro Kz, corrige para a esbeltez da fuselagem:

2 3
L L I
Krqy = 0.59881 + 0.05269( fus) — 0.00236< fus) + 0.00003 ( fus)

fus fus fus
70



| [} 7. Momento de arfagem

Coeficiente de momento da fuselagem e nacelas:

C .__R%QDV?;SquS
Mafus = 57.3S,,Cy

— As unidades sao grau™

— O parametro K, corrige para a posicao relativa da asa na
fuselagem:

Aerodinamica

Xw Xw ’
Kr, = 0.00182 + 0.05202 — 0.32683
qus qus

3 4
X X
+0.99897< W) —0.65736( W)

fus fus

onde x,, é medido a partir do inicio da fuselagem
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| [} 7. Momento de arfagem

e Coeficiente de momento total:

Cmo = Cyw + CMfus

Aerodinamica
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1 [) 8.Exemplo de implementacao

2 modos de calculo:

Fornecer Ve p, obter C, C,,, C,,, e C,

Fornecer C, e p, obter C,,,, C,,, C, e V: daf|05 ‘ A velocidade & fterada
C.,C, para L=nW
v
i} T —* Q; < _
: iterar
E
g
< Cwmo | Ciw Cin G, G ' L
Cd(C|’Re) I — CDpW CDiW’ CDih ¢ eW’ eh
v v
Cdphl Cdpv’ CDprest —» CDp CDi
Repetir para outros V e p * § .
Repetir para outros C, e p Co ] =
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ll” 9. Efeito de solo

e Sustentacao:
— A proximidade do solo altera o escoamento em torno da asa

— Para o baixos existe um efeito de “upwash” induzido e
aumento de arqueamento, o que resulta num incremento do
C

— Para a altos existe um reducao na velocidade efetiva do
escoamento, o que resulta numa reducaono C; e C;,..... —
pode existir bloqueio ou reversao de escoamento no
intradorso

— O C; em efeito de solo é dado pela expressao:

Aerodinamica

A - 1+ O — — X
CL 2C0SA, ++/AZ +(2c0sA,)?  4mh/c,

GACOsA ), B (CL_ C., ]
16h/c,
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ll” 9. Efeito de solo

« Sustentacao (cont.):

— As funcoes de efeito de solo o e 3 sao dadas por:

10
G e[—2.48(2hef /b)>788 |
.8
: B=+1+(2h, /b —2h, /b
E
§ — A altura efetiva é dada por:  °
1
hef :_(hac+hte) 4
2
— Ou, assumindo que o centro aejjod}
ponto c/4:
h, =2h,, —§cgsenu %
75 4

o S

indmico cotncide com

.

J
_—
2 4

Fonte: Torenbeek, 1982



ll” 9. Efeito de solo

Aerodinamica
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« Sustentacao (cont.):

— Por exemplo, para uma asa
com razao de aspeto 7 e

enflechamento nulo tem-se:

CL/C,
1.08 \
u \\-—effect of trailing vortices
B\
1.06} \
\ =7
i 1.0 \ A
104} \
8 15
102}
i 20
10
i 2
98} 30
i }
s
96}
94 1 1 1 1 1 1 i 1 1
0 2 4 6 h/b 8 1.0

Fonte: Torenbeek, 1982



ll” 9. Efeito de solo

e Arrasto:

— Existe uma reducao na intensidade dos vortices de ponta de
asa, logo o arrasto induzido também reduz

— O coeficiente de arrasto induzido em efeito de solo é dado
por:
l-0

1_ BCL
4n h/Cg

Coi

CDig =

Aerodinamica

— Uma vez que existe uma reducao da velocidade do
escoamento, o coeficiente de arrasto parasita da asa
também tem um decréscimo:

BC,
C,.=|1-—P-L ¢
brg ( 47!:h/Cg op
77



ll” 9. Efeito de solo

e “Downwash”:

— Areducao do “downwash” da asa vai aumentar o angulo de
ataque da empenagem horizontal

— Isto resulta num aumento de sustentacao da E.H., que tem
que ser compensado por uma deflexao do leme de
profundidade

— O deslocamento do centro de pressao da asa devido ao
efeito de solo também tem que ser compensado por uma
deflexao do leme

— Como primeira aproximacao :

i), =0l a )
do g do

Aerodinamica
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ll” 9. Efeito de solo

« WIG (Wing In Ground Effect):

Aerodinamica
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