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RESUMO

Neste artigo, apresentamos resumidamente um procedimento de cálculo para dimensionamento e determinação da performance de aeronaves. Este teve como motivação e ponto de partida a necessidade da equipe de alunos envolvidos na Competição SAE Brasil AeroDesign de conhecerem as características e o desempenho de aeronaves já construídas e da que estava sendo projetada para a última edição (2002) da competição. 

No estudo da performance para dimensionamento e análise de desempenho da aeronave, consideramos inicialmente imprescindível a estimativa do peso total da aeronave na decolagem. Segundo Raymer (1998), os projetistas aeronáuticos fazem esta estimativa por meio de métodos estatísticos aplicados aos valores normalmente encontrados em aeronaves já existentes. Para o projeto da nossa aeronave, não dispúnhamos de dados sobre aeronaves do mesmo padrão. A solução foi simplificar o método: estimar o peso total da aeronave com base na pesagem dos diversos componentes existentes em aeromodelos. Os dados coletados de peso são então inseridos em uma planilha eletrônica para permitir fácil tabulação, cálculos e versatilidade na simulação de valores alternativos como a carga que a aeronave deverá carregar.  

Adotamos as condições de equilíbrio em vôo reto e nivelado e este critério baseou-se na hipótese de que o avião completamente carregado e capaz de vôo reto nivelado estaria na sua condição limite de vôo. A idéia é projetar o avião para o vôo reto nivelado com um máximo de peso, e depois reduzir este peso no tanto necessário para atender às outras necessidades conforme determinadas posteriormente por novos cálculos. 

Já em mãos de uma primeira estimativa do peso 
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da aeronave na posição de decolagem, o passo seguinte consiste em calcular a velocidade de “cruzeiro”, isto é, a velocidade de vôo reto nivelado, considerando que a potência do motor e o rendimento da hélice são valores conhecidos. No cálculo da velocidade final da aeronave após os 61 metros de corrida de decolagem (esta é a máxima distância estabelecida pela competição) nós utilizamos uma das equações mais freqüentemente usadas, segundo Millikan (1941) que considera constante o empuxo durante a corrida de decolagem e despreza qualquer atrito. Com a distância e a velocidade para decolagem, o próximo passo é estabelecer uma geometria da asa e selecionar um aerofólio que forneça a sustentação necessária para a aeronave. A geometria da asa é estabelecida pelo método das tentativas, isto é, a equipe simulou diversas alternativas verificando repetidamente o resultado obtido e, ao final, selecionando aquele de melhor desempenho/configuração. Os principais aspectos/restrições que orientaram a seleção de diferentes alternativas de geometria da asa foram:a adoção de
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, isto é, 
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, caracterizando uma asa retangular onde a corda da raiz e a corda da ponta de asa têm o mesmo tamanho, a seleção do tamanho da corda 
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 e da envergadura 
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 feitas simultaneamente de modo a minimizar a relação entre a área projetada total e a área de asa da aeronave 
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 e finalmente a razão de aspecto 
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 como último elemento restritivo. Com uma geometria definida para a asa, isto é, dispondo dos valores de 
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 e conseqüentemente 
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, tem-se as condições de calcular o número de Reynolds 
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, a pressão dinâmica 
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e o coeficiente de sustentação da asa 
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.Vale destacar, mais uma vez, que foram obtidos diversos valores de 
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, correspondentes a diferentes alternativas de peso para a carga. Também foram obtidos diferentes valores para 
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 e 
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, correspondentes a diferentes configurações geométricas da asa. Assim, tendo 
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 é preciso encontrar um perfil de asa que apresente um coeficiente de sustentação do perfil 
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 igual a 
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, onde
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 é o fator de eficiência do perfil. Esta busca foi feita investigando-se bancos de dados fornecendo diferentes aerofólios. Finalmente calcula-se o arrasto parasita e induzido da aeronave e soma-os para obtermos o arrasto total da aeronave dado por
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De posse dos parâmetros de performance vistos, a equipe desenvolveu uma simulação que é composta de um conjunto de planilhas nas quais cada uma está interligada a outra compondo um software, de forma que qualquer alteração em uma das planilhas proporciona mudanças automáticas nas outras.Cabe ainda citar, por exemplo, que a simulação também gera diversos desenhos para as configurações de asa adotadas.Para isto utilizamos como ferramenta de trabalho programas como o EXCEL SOLVER e MATLAB. O procedimento apresentado fixou-se nos parâmetros estabelecidos pelo regulamento, que fixa a distância de decolagem em 61 metros. Entretanto, o procedimento é igualmente válido quando, ao invés de buscar a velocidade factível dentro de uma distância de decolagem pré-estabelecida, fixarmos a velocidade desejada de decolagem e buscarmos a distância necessária dentro de limites aceitáveis compatíveis com a potência do motor e o peso da aeronave.

O processo de desenvolvimento do procedimento exposto neste trabalho e a sua utilização na simulação de diferentes configurações para a carga(geometria da asa(performance revelou-se extremamente útil para iniciantes em projetos de aeronaves. Sua simplicidade e clareza permitem uma compreensão quase imediata dos conceitos envolvidos e a facilidade de aplicação permite a visualização de resultados e simulação de diferentes opções de projeto, motivando novos alunos a aprofundarem seus conhecimentos e ao aperfeiçoamento contínuo no projeto de aeronaves em escala. Sua aplicação no projeto de aeronaves em escala visando a participação na competição SAE AeroDesign apresentou bons resultados no cálculo inicial de performance, no dimensionamento da asa e no projeto da aeronave como um todo.
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