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RESUMO 

HOYOS CABEZAS, CARLOS.  Análise de desempenho aerodinâmico de uma aeronave 

treinadora primária.   2022.  198 f.  Monografia (Trabalho de Conclusão de Curso) – Escola 

de Engenharia de São Carlos, Universidade de São Paulo, São Carlos, 2022. 

 

Este projeto final apresentará uma análise, e propostas para melhorar o desempenho, da 

aeronave projetada para o curso Projeto de Aeronaves I, cujas características se enquadram na 

categoria de aeronave treinadora primária. Nesse sentido, o trabalho se concentrará em melhorar 

os aspectos aerodinâmicos do projeto original da aeronave, através de estudos com programas 

CFD como Ansys CFX, programas de código livre XFLR5, bem como cálculos analíticos 

aproximados. 

O trabalho será focado na melhoria do desempenho de várias superfícies aerodinâmicas 

da aeronave: 

i) Três características da asa: ângulo de torção geométrica das seções da asa da raiz à 

ponta ("washout"), escolha de um novo aerofólio NACA para a ponta com 

características diferentes mais adequadas para a aeronave em estudo e modificação 

do alongamento da asa aproveitando a nova distribuição da sustentação.  

ii) Uma característica da união asa-fuselagem: criação de uma superfície de transição 

mais suave para o fluxo de ar nessa área.  

iii) Uma característica da fuselagem: modificação da forma da fuselagem, adaptando-o 

melhor às linhas de fluxo de ar, reduzindo assim o arrasto de pressão.  

 

Serão apresentados três capítulos, o primeiro apresentando o problema em estudo assim como 

a aeronave, o segundo mostrando os cálculos e simulações, bem como seus resultados, e o 

último com comparações e conclusões. 

 

Palavras-chave: Análise CFD. Ansys CFX. XFLR5. Análise de Desempenho Aerodinâmico em 

voo subsônico. Aeronave Treinadora Primaria.  

 

 

  



 
 

  



 
 

 

ABSTRACT 

HOYOS CABEZAS, CARLOS.  Analysis of the aerodynamic performance of a primary 

trainer aircraft.   2022.  198 f.  Monography (Final Course Project) – Escola de Engenharia 

de São Carlos, Universidade de São Paulo, São Carlos, 2022. 

 

 This final project will present an analysis and proposals for improving the performance 

of the aircraft designed for the subject Projeto de Aeronaves I, whose characteristics fall into 

the category of primary trainer aircraft. In this way, the work will focus on improving the 

aerodynamic aspects of the original aircraft design, through studies with CFD programs such 

as Ansys CFX, free code software as XFLR5, as well as approximate analytical calculations. 

Work will focus on improving the performance of various aerodynamic surfaces of the 

aircraft: 

i) Three wing aspects: geometric torsion angle of the wing sections from root to tip 

("washout"), choice of a new NACA airfoil for the tip with different characteristics 

more suitable for the aircraft under study and modification of the wing aspect ratio 

taking advantage of the new lift distribution.  

ii) An aspect regarding the wing-fuselage junction: creation of a smoother transition 

surface for airflow in that area of the wing-fuselage junction.  

iii) A fuselage feature: modification of the fuselage shape, better adapting it to the 

airflow lines, thus reducing the drag of viscous separation. 

 

Three chapters will be presented, the first presenting the problem under study as well as the 

aircraft, the second showing the calculations and simulations as well as their results, and the 

last with comparisons and conclusions. 

 

Key-words: CFD Analysis. Ansys CFX. XFLR5. Analysis of Aerodynamic Performance in 

subsonic regime. Primary Trainer Aircraft.  
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1. INTRODUÇÃO 
 

 O principal objetivo deste trabalho é propor uma série de melhorias para aumentar o 

desempenho aerodinâmico da aeronave treinadora primária que foi projetada na matéria Projeto 

de Aeronaves I. Esta série de melhorias terá como objetivo adaptar melhor o projeto da aeronave 

às suas funções, bem como ao seu consumo em vôo e desempenho aerodinâmico geral. Percebe-

se que poderiam ser feitas melhorias no projeto das superfícies aerodinâmicas da aeronave 

original, tanto nas próprias características da asa e da fuselagem, quanto na junção das duas. 

Tanto a aeronave original projetada no curso (denominada Milano pelo autor da obra) como a 

versão melhorada (denominada Maverick) serão apresentadas a seguir, assim como uma revisão 

bibliográfica das aeronaves treinadoras primárias e as características delas.  

 

1.1 CARACTERÍSTICAS E OPERAÇÃO DAS AERONAVES TREINADORAS 

PRIMÁRIAS 
 

Uma aeronave treinadora é uma classe de aeronaves projetada especificamente para 

facilitar o treinamento em vôo de pilotos e tripulantes de aeronaves. O uso de uma aeronave 

treinadora dedicada com características de segurança adicionais - como controles de vôo em 

tandem, características de vôo indulgentes e um arranjo simplificado do cockpit - permite aos 

pilotos em treinamento avançar com segurança em suas habilidades de pilotagem, navegação 

e/ou combate de guerra em tempo real [8] . 

 

1.1.1 FASES DO TREINAMENTO MILITAR 

 

Uma vez que ambas as aeronaves projetadas são aeronaves instrutoras primárias com foco 

militar, pretende-se aprofundar as funcionalidades e etapas do processo de treinamento militar 

com as respectivas aeronaves utilizadas em cada caso. Dado o custo do treinamento de pilotos 

militares, as forças aéreas normalmente conduzem o treinamento em fases para excluir 

candidatos inapropriados. O custo para aquelas forças aéreas que não seguem um regime de 

treinamento gradativo não é apenas monetário, mas também em vidas. Por exemplo, durante 

muitos anos a Força Aérea Indiana operou sem uma aeronave de treinamento avançado 

adequada, o que levou a uma alta taxa de baixas à medida que os pilotos passaram para 
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aeronaves MiG 21 de alto desempenho sem uma avaliação adequada de sua aptidão para vôo 

supersônico [17][17][17]. 

 

 

1.1.1.1 TREINAMENTO INICIAL  

 

Normalmente, os pilotos militares contemporâneos aprendem habilidades iniciais de vôo 

em uma aeronave leve não muito diferente das aeronaves de treinamento civil. Nesta fase, os 

candidatos a piloto são selecionados para atributos mentais e físicos. As aeronaves utilizadas 

para este fim incluem a Slingsby Firefly, como em tempos utilizada pela Academia USAF, e os 

Bulldogs de Aviação Escocesa da RAF. A USAF substituiu o Firefly e o programa EFSP 

(Enhanced Flight Screen Program) pelo Diamond DA20 e o programa IFS (Initial Flight 

Screening) [18]  . No final desta etapa, os pilotos estagiários são avaliados quanto ao local de 

seus atributos, como pilotos de jato rápido, multimotores ou pilotos de asas rotativas. 

 

1.1.1.2 TREINAMENTO PRIMÁRIO 

 

Após a fase inicial, um candidato pode avançar para treinadores básicos/treinadores 

primários. Estes são normalmente treinadores como o Pilatus PC-9 e Embraer Tucano, seria a 

categoria das aeronaves Maverick e Milano objeto de estudo. Os modernos treinadores 

turboélice podem replicar as características de manobrabilidade de aeronaves a jato, bem como 

ter desempenho suficiente para avaliar a capacidade técnica de um candidato nos controles de 

uma aeronave, velocidade de reação e capacidade de antecipar eventos. Antes da 

disponibilidade de turbopropulsores de alto desempenho, o treinamento básico era realizado 

com aeronaves a jato como o BAC Jet Provost, T-37 Tweet, e Fouga Magister. Aqueles 

candidatos que não são adequados para continuar o treinamento como pilotos de jato rápido 

podem receber comissões de vôo e treinar para voar aeronaves multimotores, por exemplo, 

transporte e aviões-tanque [19] . 
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1.1.1.3 TREINAMENTO AVANÇADO  

 

Aqueles que progridem para o treinamento de vôo rápido a jato passarão então para um 

treinador avançado, tipicamente capaz de altas velocidades subsônicas, manobras de alta 

energia, e equipado com sistemas que simulam armas modernas e vigilância [20] . Exemplos 

de tais aeronaves de treinamento a jato incluem o supersônico T-38 Talon, o BAE Hawk, o 

Dassault/Dornier Alpha Jet, o Aero L-39 e o Yakovlev Yak-130. 

 

É nesta etapa que um piloto começa a aprender a operar sistemas de radar e eletrônicos. Os 

modernos treinadores avançados apresentam displays multifuncionais programáveis que podem 

ser programados para simular diferentes sistemas eletrônicos e cenários. A maioria dos 

treinadores avançados não tem sistemas de radar próprios, mas os sistemas a bordo podem ser 

programados para simular contatos de radar. Com links de dados e sistemas de radar virtuais 

GPS podem ser criados com retransmissão de aeronaves equipadas de forma semelhante entre 

si suas posições em tempo real e computadores de bordo criando um "display de radar" baseado 

nestas informações [21] . O objetivo dos displays programáveis é acelerar o treinamento do 

piloto replicando, na medida do possível, os sistemas que um piloto encontrará em uma 

aeronave operacional. 
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1.2 CARACTERÍSTICAS DA AERONAVE MILANO 

 

A aeronave em questão (Figura 1) é uma treinadora primária, principalmente para uso 

militar. Foi projetada utilizando bancos de dados de aeronaves similares, como o EMB-312 

Tucano, o SIAI-Marchetti SF.260 ou o Slingsby T67M [8] . A definição das superfícies 

aerodinâmicas foi realizada durante o curso de Projeto de Aeronaves I, e foi empregada 

utilizando a metodologia apresentada em [14] . Os cálculos e definições destas superfícies 

podem ser consultados nos relatórios feitos durante o curso no ANEXO A (80). O espaço do 

cockpit foi projetado e planejado para acomodar aluno e instrutor em configuração tandem, 

respeitando as dimensões ergonômicas e as distâncias da FAR 23 como pode ser visto nos 

desenhos conceituais dos relatórios. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 1. Modelo CAD 3D da Aeronave Milano 

Fonte: Próprio Autor 
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O modelo 3D da aeronave foi feito usando o software CATIA V5, utilizando as 

dimensões e desenhos conceituais feitos durante o curso. Como mencionado anteriormente, 

algumas dimensões foram inspiradas por aeronaves similares compiladas no banco de dados 

que pode ser consultado no ANEXO A (80). Mais abaixo apresenta-se uma tabela com as 

principais dimensões utilizadas para a criação do modelo Milano. 

 

Seção 𝑺𝑾 [𝒎𝟐] AR λ b [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅ [𝒎]  Λ [º] 𝑳𝑭 [𝒎] 

Asa e Fuselagem 9.97 6.45 0.5 8.02 1.66 0.83 1.29 0 8.05 

Tabela 1. Dimensões da Asa e Fuselagem do Milano 

Seção 𝑺𝑯 [𝒎𝟐] 𝑨𝑯 𝝀𝑯 𝒃𝑯 [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅𝑯 [𝒎]  𝜦𝑯 [º] 

Empenagem Horizontal 2.41 4 0.5 3.1 1.03 0.52 0.85 12.68 

Tabela 2. Dimensões da Empenagem Horizontal do Milano 

Seção 𝑺𝑽 [𝒎𝟐] 𝑨𝑽 𝝀𝑽 𝒃𝑽 [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅𝑽 [𝒎]  𝜦𝑽 [º] 

Empenagem Vertical 1.13 1.6 0.5 1.61 1.12 0.56 0.92 32.38 

Tabela 3. Dimensões da Empenagem Vertical do Milano 

 Raiz Asa Ponta Asa Empenagem Horizontal Empenagem Vertical 

Aerofólio NACA 23015 23015 0009 0012 

Tabela 4. Aerofólios utilizados para as superfícies sustentadoras do Milano 

 

 

Como pode ser visto, esta é uma aeronave de asa baixa, que expande muito o campo de 

visão do piloto, apropriado para uma aeronave de treinamento. Também a torna uma aeronave 

muito mais manobrável.  

Figura 2. Dimensões gerais do Milano 

Fonte: Próprio Autor 

Fonte: Próprio Autor 
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Por outro lado, a configuração do cockpit tandem permite uma forma muito mais fina da 

fuselagem, reduzindo a área molhada e frontal da fuselagem e, portanto, seu arrasto parasita. 

 

1.3 CARACTERÍSTICAS AERONAVE MAVERICK 
 

A seguir está a versão aerodinamicamente evoluída da aeronave Milano, batizada como 

Maverick (Figura 3). O objetivo deste subcapítulo é apresentar as características gerais da 

aeronave Maverick, como foi feito para a aeronave Milano. Portanto, as razões por trás das 

modificações serão apresentadas posteriormente no trabalho, apoiadas por cálculos, análises e 

conceitos teóricos correspondentes. A aeronave também é treinadora primária com um foco 

militar, portanto, o cockpit é projetado para acomodar também aluno e instrutor, em 

configuração tandem. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 3. Modelo CAD 3D da Aeronave Maverick 

Figura 4. Dimensões gerais do Maverick 

Fonte: Próprio Autor 
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As tabelas com as principais dimensões das aeronaves Maverick também são apresentadas 

seguidamente. 

 

Seção 𝑺𝑾 [𝒎𝟐] AR λ b [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅ [𝒎]  Λ [º] 𝑳𝑭 [𝒎] 

Asa e Fuselagem 12.94 8.2 0.5 10.3 1.66 0.83 1.3 0 8.05 

Tabela 5. Dimensões da Asa e Fuselagem do Maverick 

Seção 𝑺𝑯 [𝒎𝟐] 𝑨𝑯 𝝀𝑯 𝒃𝑯 [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅𝑯 [𝒎]  𝜦𝑯 [º] 

Empenagem Horizontal 2.41 4 0.5 3.1 1.03 0.52 0.85 12.68 

Tabela 6. Dimensões da Empenagem Horizontal do Maverick 

Seção 𝑺𝑽 [𝒎𝟐] 𝑨𝑽 𝝀𝑽 𝒃𝑽 [𝒎] 𝒄𝒓 [𝒎] 𝒄𝒕 [𝒎] 𝒄̅𝑽 [𝒎]  𝜦𝑽 [º] 

Empenagem Vertical 1.13 1.6 0.5 1.61 1.12 0.56 0.92 32.38 

Tabela 7. Dimensões da Empenagem Vertical do Maverick 

 

 

 

Como pode ser visto, a aeronave é também de asa baixa, devido às vantagens 

mencionadas acima para uma aeronave treinadora. As principais diferenças com a aeronave 

Milano são uma envergadura de asa mais longa, um aerofólio da ponta da asa com menor 

espessura para a mesma curvatura que o aerofólio da raiz, e uma torção geométrica da asa ao 

longo de sua envergadura. O subcapítulo a seguir detalha essas diferenças explicando o conceito 

teórico por trás de sua implementação. 

 

1.4 DIFERENÇAS ENTRE AS DUAS AERONAVES E CONCEITOS TEÓRICOS 

UTILIZADOS PARA SUA IMPLEMENTAÇÃO 
 

Este capítulo abordará todas as variações no projeto de ambas as aeronaves já 

introduzidas no capítulo anterior, bem como o raciocínio seguido para sua proposta e 

implementação. Durante o capítulo 2, serão apresentados os cálculos analíticos e a análise CFD, 

assim como os resultados dos programas aerodinâmicos de código livre como XFLR5, que 

oferecem uma primeira estimativa dos valores procurados. Como mencionado no início do 

 Raiz Asa Ponta Asa Empenagem Horizontal Empenagem Vertical 

Aerofólio NACA 23015 23012 0009 0012 

Tabela 8. Aerofólios utilizados para as superficies sustentadoras do Maverick 

Fonte: Próprio Autor 
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trabalho, as melhorias propostas serão tratadas em três seções diferentes, a saber: melhorias na 

asa, melhorias na fuselagem e melhorias na junção asa-fuselagem. 

 

1.4.1 MELHORIAS NA ASA  

 

Como pode ser visto no ANEXO A (80), nos relatórios desenvolvidos durante o curso 

Projeto de Aeronaves I, o aerofólio escolhido para a asa é o NACA 23015, uma vez que, entre 

os selecionados no banco de dados da aeronave, apresenta um 𝐶𝑙 𝑚𝑎𝑥 mais alto que os outros 

aerofólios estudados, devido a sua espessura, bem como uma inclinação mais acentuada 𝐶𝑙𝛼 na 

polar 𝐶𝑙  𝑣𝑠 𝛼 que produz um 𝐶𝐿 mais alto para a asa tridimensional (ver Equação 1 e Equação 

2, obtidas da referência [13] ).  

                                 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 = 0.95 𝑎 (𝛼𝐶𝑙𝑚𝑎𝑥
 − 𝛼 𝐶𝑙0

)                                              (1) 

                                 𝑎 = 𝑓 
𝑎0

1+
57.3 𝑎0 

𝜋 𝐴𝑅

                                                                         (2) 

Onde: 

𝑎 =  
𝜕 𝐶𝐿

𝜕 𝛼
  

𝑓 = Fator de forma da asa 

𝑎0 =  
𝜕 𝐶𝑙

𝜕 𝛼
 ,     𝐴𝑅 = 𝐴𝑙𝑜𝑛𝑔𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑑𝑎 𝑎𝑠𝑎 

 

No Milano, a asa tem o mesmo aerofólio tanto na raiz quanto na ponta, mas para o Maverick 

foi escolhido um aerofólio semelhante, mas com características aerodinâmicas diferentes para 

a ponta, o NACA 23012, com menos espessura e a mesma curvatura, portanto com 𝐶𝑙𝑚𝑎𝑥 mais 

alto para ângulos de ataque elevados (ver Figura 5 obtida de [7]), o que é ideal para atrasar o 

stall na ponta da asa e, portanto, não perder o controle dos ailerons. Outra vantagem do aerofólio 

é que por ser mais fino, reduz significativamente o arrasto de pressão. 
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Na mesma linha de ação, foi estabelecida uma torção geométrica em três seções 

diferentes da asa: na raiz (com perfil NACA 23015), no meio da semi-envergadura (com perfil 

NACA 23015) e na ponta (washout). Isto resulta em uma distribuição da sustentação mais 

setorizada e concentrada no centro da asa (ver Figura 7 e Figura 6); o que tem duas vantagens 

importantes em relação à aerodinâmica da aeronave, que são descritas a seguir.  

Como a distribuição da sustentação exercida nas pontas das asas é menor, o momento de flexão 

da asa é, portanto, reduzido, o que permite projetar uma asa com maior envergadura, 

aumentando a sustentação da asa a qualquer velocidade. Isto é especialmente útil em uma 

aeronave treinadora primária, já que a sustentação será maior em velocidades mais baixas. Por 

outro lado, como a sustentação é reduzida na ponta da asa, o arrasto induzido é reduzido, 

reduzindo assim o arrasto total, o que é interessante em vôos de cruzeiro para melhorar o 

consumo da aeronave. 

 

Figura 5. Coeficiente de sustentação máximo em função da razão de espessura. 

Figura 6. Distribuição da sustentação setorizada e arrasto 
induzido do Maverick (XFLR5) 

Figura 7. Distribuição da sustentação elíptica e arrasto induzido 
do Milano (XFLR5) 

Fonte: HOERNER,S.P. 1965 

Fonte: Próprio Autor 
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Por outro lado, os ângulos definidos nas 3 seções da envergadura da asa (raiz, meio e 

ponta) foram: 2º, -1,5º e -3º respectivamente, dando à asa uma torção geométrica (ver Figura 8 

e Figura 9). O primeiro foi escolhido avaliando a gráfica 𝐶𝑙 𝑣𝑠 𝛼 do aerofólio NACA 23015, 

usando o XFLR5 como detalhado mais adiante, e escolhendo um ângulo que apresentava alta 

eficiência aerodinâmica sem chegar a um valor alto devido ao risco de stall em ângulos de 

ataque altos. Os outros dois ângulos foram definidos otimizando o comportamento da asa 

usando o programa XFLR5, introduzindo variações e observando o comportamento das polares 

aerodinâmicas do modelo, como também será explicado no próximo capítulo. 

 

 

 

1.4.2 MELHORIAS NA FUSELAGEM 

 

Olhando para o desenho do cockpit da aeronave, pode-se perceber que pode ser melhor 

adaptado em forma às linhas aerodinâmicas para evitar áreas de desprendimento da camada 

limite, recirculação do ar, reduzindo assim o componente de arrasto parasita devido à separação 

viscosa ou pressão (ver Equação 3 de [14] ). 

                                    𝐶𝐷0 =  ∑ (
𝐶𝑓 𝐹𝐹 𝑄 𝑆𝑤𝑒𝑡

𝑆𝑟𝑒𝑓
) +  𝐶𝐷𝑚𝑖𝑠𝑐 +  𝐶𝐷𝑝𝑒𝑟𝑡                                                      (3) 

Onde:  

 

𝐶𝑓 = Coeficientes de fricção 

FF = Coeficiente de Factor de Forma que estima a arrasto de pressão devido a separação viscosa 

𝑄 = Coeficientes de interferência  

 

A Equação 3, bem como seus termos serão utilizados e explicados no próximo capítulo de 

cálculos e resultados. O método utilizado para refinar a forma do cockpit tem sido a utilização 

do programa CFD Ansys CFX 15.0 para obter a trajetória das linhas de fluxo ao longo da 

fuselagem, como mostrado na Figura 11, desta forma, o cockpit se adapta melhor e perturba 

Figura 8.Asa sem torção geométrica do Milano Figura 9. Asa com torção geométrica do Maverick 

Fonte: Próprio Autor 
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menos o fluxo, favorecendo a aderência da camada limite e o fluxo laminar assim como evita 

possíveis recirculações do ar devido ao arrasto de pressão provocado pela perturbação da 

fuselagem no ar. Como pode ser visto na Figura 10, e está incluso nos relatórios do ANEXO A 

(80), as dimensões da cabine respeitam as distâncias ergonômicas impostas pelos regulamentos, 

como mencionado anteriormente. 

 

 

 

 

 

1.4.3 MELHORIAS NA UNIÃO ASA-FUSELAGEM 

 

Nesta seção, a mesma linha de ação foi seguida para adaptar melhor as formas 

aerodinâmicas da aeronave às linhas de corrente do fluido, evitando áreas com altos gradientes 

de pressões desfavoráveis que podem causar separação de camada limite ou transições laminar-

turbulentas, afetando o arrasto total. Pode-se ver que a junta assa-fuselagem da aeronave Milano 

não tem uma superfície de transição para suavizar a perturbação do fluxo de ar de entrada na 

borda de ataque (ver Figura 13 e Figura 12), como é comum em praticamente todas as aeronaves 

no mercado. 

 

 

 

Figura 11. Novo desenho do cockpit em função das linhas de 
fluxo de ar 

Figura 10. Plano conceitual do Cockpit a escala utilizando as 
medidas ergonométricas impostas pela certificação FAR 23 

Fonte: Próprio Autor 
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Esta união foi inspirada por desenhos reais na indústria, como pode ser visto nas fotografias da 

aeronave AT-26 Xavante nas  Figura 14 e Figura 15, assim como pelas indicações fornecidas em 

[14]  como pode ser visto na Figura 17  extraída da referência. Em capítulos posteriores dos 

resultados, a circulação de fluxo em torno desta área e seus diferentes gradientes de pressão 

serão mostrados a fim de apreciar a melhoria proposta. Ela também influenciará na contribuição 

para o arrasto parasita da aeronave. 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 13.União asa-fuselagem Milano Figura 12.União asa-fuselagem Maverick 

Figura 14. Detalhe união asa-fuselagem AT-26 Xavante Figura 15. Detalhe união asa-fuselagem AT-26 Xavante 

Fonte: Próprio Autor 

Fonte: Próprio Autor 
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Figura 17.Detalhe união asa-fuselagem Maverick e instruções de desenho do Raymer 

Figura 16.Detalhe união asa-fuselagem Maverick 

Fonte: RAYMER, D.P. 1992 Fonte: Próprio Autor 

Fonte: Próprio Autor 
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2. ANÁLISES 

  
Este capítulo apresentará as três diferentes formas de análise e cálculo para justificar e 

demonstrar as melhorias propostas no projeto da nova aeronave. Eles serão apresentados em 

ordem crescente de precisão e detalhe: começando com as primeiras estimativas analíticas 

usando as equações obtidas de [14]  para calcular o arrasto total da aeronave, bem como 

diferentes gráficos aerodinâmicos a partir de seus componentes, seguido por programas como 

o XFLR5, programa de código livre especializado em aerodinâmica, que pode ser uma boa 

primeira estimativa do comportamento aerodinâmico da asa e estabilizadores, e terminando 

com a análise CFD usando o programa Ansys CFX, onde a geometria completa em 3D de ambas 

as aeronaves será introduzida para uma análise mais detalhada do avião completo e verificação 

final das análises.  

 

2.1  ESTUDO ANALÍTICO 
 

No capítulo seguinte serão usadas as equações e métodos de [14] , como foram 

aprendidos durante o curso de Projeto de Aeronaves I. A previsão analítica da polar de arrasto 

da aeronave será feita através do cálculo do arrasto parasito e do arrasto induzido, assim como 

o cálculo da inclinação da polar de sustentação e o 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥. O arrasto parasita será definido 

através do cálculo da contribuição dos diferentes componentes. Como condições de vôo, será 

utilizada uma velocidade de cruzeiro de 293,4 km/h (81,5 m/s) extraída de cálculos e 

estimativas inclusas nos relatórios disponíveis no ANEXO A (80), bem como do banco de 

dados de aeronaves similares coletados durante o curso de Projeto de Aeronaves I e uma altitude 

de cruzeiro de 10.000 ft (3.048 m) com valores correspondentes de pressão, densidade e 

temperatura extraídos do modelo de atmosfera estândar ISA. 

 

2.1.1 ARRASTO PARÁSITA 

 

O coeficiente de arrasto parasita 𝐶𝐷0, ou ainda, coeficiente de arrasto de sustentação 

nula, pode ser obtido pelo método da Soma dos Componentes da Aeronave (Individuais) no 

qual são levados em consideração o arrasto por fricção, de pressão, interferência, miscelânea 

(rodas e estrutura dos trens de pouso e arrasto de pressão na cauda da aeronave) e de demais 

protuberâncias. Vale notar que estas estimativas são referentes a voos subsônicos, validos para 



15 
 

ambas as aeronaves que não atingiram nem Mach 0.3. Resumidamente e representado pela 

equação 3 apresentada a seguir novamente: 

 

                    (𝐶𝐷0)𝑠𝑢𝑏𝑠ô𝑛𝑖𝑐𝑜 =  
∑ 𝐶𝑓𝑐 𝐹𝐹𝑐 𝑄𝑐 𝑆𝑤𝑒𝑡

𝑆𝑟𝑒𝑓
+  𝐶𝐷𝑚𝑖𝑠𝑐 + 𝐶𝐷 𝐿&𝑃                                          (3) 

 

Onde:  

 

𝐶𝑓 = Coeficientes de fricção de placa plana equivalente  

FF = Coeficiente de Factor de Forma que estima a arrasto de pressão devido a separação viscosa 

𝑄 = Coeficientes de interferência  

𝑆𝑤𝑒𝑡 = Superfície molhada dos componentes 

𝑆𝑟𝑒𝑓 = Superfície de referência, geralmente a superfície da asa 

𝐶𝐷𝑚𝑖𝑠𝑐 = Influência das rodas e estrutura dos trens de pouso e arrasto de pressão na cauda da 

aeronave 

𝐶𝐷 𝐿&𝑃 = Influência da sucção de ar pela aeronave em áreas de alta pressão, e a liberação 

dele em áreas de baixa pressão, assim como das demais protuberâncias da aeronave (antenas, 

luzes, carcaças de atuadores e outros itens) 

 

Portanto, para este método, a superfície molhada dos diferentes componentes deve primeiro ser 

calculada. Aproveitando o modelo CAD 3D de ambas as aeronaves e a ferramenta CATIA, os 

valores serão extraídos do programa para obter um resultado mais preciso em vez de usar as 

equações estimativas de [14] . As tabelas seguintes resumem os valores extraídos do programa 

CATIA. 

 

Aeronave 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑨𝒔𝒂 [𝒎𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑬𝒎𝒑 𝑯𝒐𝒓 [𝒎𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕  𝑬𝒎𝒑 𝑽𝒆𝒓𝒕 [𝒎
𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑭𝒖𝒔 [𝒎𝟐] 𝑺𝒓𝒆𝒇 [𝒎𝟐] 

Milano 18.45 4.67 3.66 16.59 9.97 

Tabela 9. Áreas molhadas dos componentes da aeronave Milano 

 

Aeronave 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑨𝒔𝒂 [𝒎𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑬𝒎𝒑 𝑯𝒐𝒓 [𝒎𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕  𝑬𝒎𝒑 𝑽𝒆𝒓𝒕 [𝒎
𝟐] 𝑺𝒘𝒆𝒕 𝑭𝒖𝒔 [𝒎𝟐] 𝑺𝒓𝒆𝒇 [𝒎𝟐] 

Maverick 26.15 4.67 3.66 16.65 12.94 

Tabla 10. Áreas molhadas dos componentes da aeronave Maverick 
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2.1.1.1 ARRASTO DE ATRITO 

 

Para o cálculo dos coeficientes de fricção de placa plana equivalente dos diversos 

componentes, será assumido um fluxo totalmente turbulento, a fim de ser uma análise muito 

mais conservadora, já que o fluxo turbulento aumenta o coeficiente de arrasto do atrito. 

Inicialmente, podemos estimar os coeficientes 𝐶𝑓𝑐, para regiões de escoamento turbulento a 

partir das equações 4 e 5, onde a equação 5 corresponde ao número Reynolds Cutoff para cada 

componente (Reynolds além do qual o fluxo torna-se turbulento):  

 

                                 (𝐶𝑓)𝑡𝑢𝑟𝑏 =  
0.455

(log10 𝑅𝑒)2.58(1+0.144 𝑀2)0.65                                                    (4) 

 

                                  𝑅𝑒 =  38.21 (
𝑙

𝑘
)

1.053

                                                                                    (5) 

Onde:  

𝑙 = Comprimento característico do componente (CMA para a asa e os empenagens e 

cumprimento total para a fuselagem). 

𝑘 = Coeficiente de rugosidade superficial experimental do componente 

 

O valor de 𝑘 adotado foi 1.33 ∙ 10−5, justificando que a superfície de ambas as aeronaves será 

constituída de chapa metálica com acabamento superficial normal, como pode ser visto na 

Tabela 11  extraída de [14] .  

Figura 18. Medição das diferentes superfícies mediante CATIA 

Fonte: Próprio Autor 
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Tabela 11.Valores de k para as diferentes superfícies 

 

 

 

Continuando com o método da soma dos componentes, procede-se a definir os fatores 

de forma (FF) devido a separação viscosa dos diferentes componentes por meio de suas 

equações extraídas de [14] . A equação 6 é usada para calcular os fatores de forma da asa, e 

ambos os empenagens, enquanto para a fuselagem; o fator de forma é calculado com a 

expressão 7. 

 

 𝐹𝐹𝑐𝑜𝑚𝑝𝑜𝑛𝑒𝑛𝑡𝑒 =  [1 +
0.6

(𝑥
𝑐⁄ )𝑚

 (
𝑡

𝑐
) + 100 (

𝑡

𝑐
)

4

] [1.34 𝑀0.18 (cos Λ𝑚)0.28]                               (6)         

Onde: 

(𝑥
𝑐⁄ )𝑚 = Posição da espessura máxima de cada componente em porcentagem da corda 

(
𝑡

𝑐
) = Espessura máxima de cada componente em porcentagem da corda 

Λ𝑚 = Enflechamento (O enflechamento da asa é nulo, para o enflechamento dos empenagens 

ver Tabela 2 e Tabela 3) 

 

Dado que o perfil usado na raiz da asa da aeronave Maverick é o de maior espessura, e acontece 

que é o mesmo que o da aeronave Milano, e a configuração da cauda em ambas as aeronaves é 

a mesma. 

Componente (𝒙
𝒄⁄ )𝒎 (

𝒕

𝒄
)  

Asa  0.3 0.15 

Empenagem Horizontal 0.309 0.09 

Empenagem Vertical 0.3 0.12 

                          Tabla 12. Valores de espessura máxima e sua posição relativa em relação à corda de ambas as aeronaves 

 

 

 

 

Fonte: RAYMER, D.P. 1992 

Fonte: Próprio Autor 
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Continuando, a expressão para o cálculo do fator de forma para a fuselagem: 

 

 𝐹𝐹𝑓𝑢𝑠𝑒𝑙𝑎𝑔𝑒𝑚 =  (1 +
60

𝑓3 +
𝑓

400
)                                                                                               (7) 

 

Onde: 

𝑓 =  
𝑙𝑓𝑢𝑠

𝑑𝑓𝑢𝑠𝑚𝑎𝑥
                                                                                                                                (8) 

Sendo:  

 𝑙𝑓𝑢𝑠 = Comprimento da fuselagem (8.05 m: 26.41 ft em ambos os casos) 

 𝑑𝑓𝑢𝑠𝑚𝑎𝑥 = Diâmetro máximo da fuselagem (1.06 m: 3.47 ft em ambos os casos, obtido via 

CATIA) 

E por último, o fator de interferência foi estimado para cada componente como o valor sugerido 

por [14] , sendo a asa da aeronave Milano (sendo uma asa baixa, sem superfície de união com 

a fuselagem como possui o Maverick) e a cauda de ambas as aeronaves os únicos fatores de 

interferência diferente da unidade (Q = 1.05 para uma cauda convencional e Q = 1.25 para uma 

asa baixa sem adaptação aerodinâmica, respectivamente), e, portanto, levado em conta para o 

cálculo. Computando as equações apresentadas acima no código MATLAB que pode ser 

consultado no APÊNDICE A (69), os valores calculados dos diferentes componentes estão 

resumidos na tabela a seguir 

 

Componente 𝑪𝒇𝒄 ∙ 𝟏𝟎𝟒 𝑭𝑭𝒄𝒐𝒎𝒑𝒐𝒏𝒆𝒏𝒕𝒆 𝑸𝒄𝒐𝒎𝒑𝒐𝒏𝒆𝒏𝒕𝒆 

Asa Milano 26 1.4082 1.25 

Asa Maverick 26 1.4082 1 

Fuselagem 20 1.4893 1 

Empenagem 

Horizontal 

28 1.2232 1.05 

Empenagem 

Vertical 

28 1.2538 1.05 

Tabela 13. Valores dos diferentes componentes na contribuição ao arrasto de atrito 

 

 

 

Fonte: Próprio Autor 
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2.1.1.2 ARRASTO MISCELÂNEO 

 

Nesta subseção, procedemos ao cálculo do arrasto miscelâneo que, dadas as 

peculiaridades deste estudo, não levará em conta elementos como o trem de pouso, já que o 

trabalho se concentra no estudo da superfície aerodinâmica da aeronave sem levar em conta o 

resto dos elementos estruturais da aeronave. Portanto, este componente do arrasto parasita será 

influenciado por dois componentes: por um lado, o ângulo que a fuselagem forma com a 

horizontal na cauda "upsweep angle" e o arrasto causado pelo “windshield” de ambas as 

aeronaves. Como não foram feitas modificações em nenhum destes dois aspectos na aeronave 

Maverick em relação à aeronave Milano, ambos os valores serão os mesmos para ambas. Um 

dos arrastos miscelâneos é acentuado na parte traseira da fuselagem causando separação de 

fluxo adicional devido ao acima mencionado angulo da fuselagem, que para velocidades 

subsônicas pode ser aproximado com: 

 

                                                  𝐷 𝑞𝑢𝑝𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝
⁄ =  3.83 𝑢2.5 𝐴𝑚𝑎𝑥                                             (9) 

Onde 𝑢 é o ângulo citado em radianos e 𝐴𝑚𝑎𝑥é a área da maior seção transversal da fuselagem. 

Obtendo ambos os valores do modelo 3D da aeronave feito em CATIA resulta em uma área 

máxima de 1.12 𝑚2 e um ângulo de 2.925º. Ao realizar as diferentes conversões de unidades, 

o resultado foi obtido da seguinte forma  𝐷 𝑞𝑢𝑝𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝
⁄ =  0.0272 𝑓𝑡2. 

  

Para calcular a contribuição parasita do para-brisas, de acordo com [14] , basta multiplicar a 

área frontal por 0,07 para aeronaves leves com cabine aerodinamicamente bem integrada na 

fuselagem, levando em conta as dimensões mostradas na Figura 19, e tendo em conta que a área 

frontal do elemento pode ser considerada como a metade da área da elipse. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 19. Dimensoes do Windshield de ambas as aeronaves (CATIA) 

Fonte: Próprio Autor 
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Isto resulta em uma contribuição de  𝐷
𝑞𝑤𝑖𝑛𝑑𝑠ℎ𝑖𝑒𝑙𝑑

⁄ =  0.0272 𝑓𝑡2. Para obter o coeficiente de 

arrasto parasita de cada um dos componentes acima mencionados, é suficiente multiplicar a 

área de arrasto vezes a área de referência, que, neste caso, dará coeficientes diferentes para uma 

aeronave em relação a outra, porque suas áreas de referência são diferentes. Os valores estão 

resumidos na tabela a seguir. 

 

Aeronave 𝑺𝒓𝒆𝒇 [𝒇𝒕𝟐]   𝑫
𝒒𝒘𝒔𝒉

⁄    𝑫
𝒒𝒖𝒑𝒔

⁄  𝑪𝑫𝒘𝒔𝒉 𝑪𝑫𝒖𝒑𝒔 ∙ 𝟏𝟎𝟒 𝑪𝑫𝒎𝒊𝒔𝒄 

Milano 107.39 0.3609 0.0272 0.0034 2.5318 0.0036 

Maverick 139.31 0.3609 0.0272 0.0026 1.9517 0.0028 

Tabela 14. Valores dos coeficientes de arrasto miscelâneo totais 

 

 

2.1.1.3 ARRASTO DE LEAKAGE E PROTUBERÂNCIAS 

 

Este tipo de arrasto leva em conta dois componentes ou fenômenos. O primeiro, o arraste 

de leakage, leva em conta a sucção de ar pela aeronave em áreas de alta pressão, e a liberação 

dele em áreas de baixa pressão. O momento aerodinâmico causado pela sucção do fluxo de ar 

causa um aumento no arrasto aerodinâmico, e o fluxo exalado tende a causar uma separação do 

fluxo na área que é liberada. O tipo de arrasto por protuberância leva em conta antenas, luzes, 

carcaças de atuadores e outros itens que perturbam a superfície aerodinâmica da aeronave, esta 

contribuição não será levada em consideração porque, como mencionado anteriormente, as 

superfícies aerodinâmicas limpas da aeronave estão sendo estudadas. 

De acordo com [14]  é possível estimar ambas as contribuições como uma porcentagem 

adicionada à resistência total. Para o tipo de aeronave em estudo, seria adicionado um aumento 

de 5-10 por cento no arrasto (avião a hélice), a média será escolhida como a porcentagem a ser 

adicionada; 7,5 por cento. 

 

2.1.1.4 ARRASTO PARASITA TOTAL 

 

Sendo as áreas de referência 𝑆𝑟𝑒𝑓𝑀𝐼𝐿 = 107.32 𝑓𝑡2 para o Milano e 𝑆𝑟𝑒𝑓𝑀𝐴𝑉 =

139.31 𝑓𝑡2 para o Maverick, temos que o valor final para o coeficiente de arrasto parasita para 

ambas as aeronaves sendo 𝐶𝐷0𝑀𝐼𝐿 = 0.0215 para o Milano e 𝐶𝐷0𝑀𝐴𝑉 = 0.0175 para o 

Fonte: Próprio Autor 
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Maverick. A partir destes resultados, pode-se calcular a relação entre o arrasto parasita total 𝐷0 

em função da velocidade de voo, como: 

 

                                                       𝐷0 =  
1

2
 𝜌 𝑉2𝑆𝑤 𝐶𝐷0                                                        (10) 

 

Vale notar que a densidade do ar utilizada se refere à do nível do cruzeiro, estipulado em 10.000 

ft (3048 m), a velocidade é dada em m/s e o arrasto em N. 

 

2.1.2 ARRASTO INDUZIDO 

 

De acordo com [14] , pode-se calcular o coeficiente arrasto induzido 𝐶𝐷i como uma 

função que depende do coeficiente de sustentação ao quadrado, ou seja:  

 

                                                                𝐶𝐷𝑖 =  𝑘 𝐶𝐿
2                                                                (11) 

Onde 𝑘 é determinado por:  

 

                                                                𝑘 =  
1

𝜋 𝐴𝑅 𝑒
                                                                (12) 

 

Sendo AR o alongamento da asa, e 𝑒 é o coeficiente de Oswald, definido como:  

 

                                            𝑒 =  1.78 (1 − 0.045 𝐴𝑅0.68) − 0.64                                              (13) 

 

Dado que os alongamentos das duas asas são 𝐴𝑅𝑀𝐼𝐿 = 6.45 e 𝐴𝑅𝑀𝐴𝑉 = 8.2, obtém-se as 

seguintes relações entre o coeficiente de arrasto induzido em função do coeficiente de 

sustentação:  

 

                                                            𝐶𝐷𝑖𝑀𝐼𝐿 =  0.0577 𝐶𝐿
2                                                      (14) 

                                                            𝐶𝐷𝑖𝑀𝐴𝑉 = 0.0482 𝐶𝐿
2                                                      (15) 
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Devido a um maior alongamento da asa, o peso da aeronave será correspondentemente maior. 

Isto afetará o 𝐶𝐿 da aeronave, já que pelas equações da mecânica de vôo em vôo reto de cruzeiro, 

a sustentação é igual ao peso da aeronave. Usando as equações para o cálculo do peso dos 

diferentes componentes da aeronave obtidas de [14] , obtém-se a seguinte expressão para o 

cálculo do peso da asa:                             

   𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 = 0.036 𝑆𝑟𝑒𝑓 0.758 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙
0.0035  (

𝐴𝑅

cos Λ2)
0.6

𝑞0.006λ0.04 (
100 𝑡 𝑐⁄

cos Λ2 )
−0.3

(𝑁𝑧 𝑊𝑑𝑔)
0.49

  (16)                                    

 

Onde: 

𝑆𝑟𝑒𝑓 = Superfície de referência (superfície da asa) 

𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 = Peso de combustível alojado na asa 

𝐴𝑅 = Alongamento da asa 

Λ = Enflechamento da asa 

q = Pressão dinâmica na altitude de voo 

λ = Afilamento da asa 

(
𝑡

𝑐
) = Espessura máxima da asa em porcentagem da corda 

𝑁𝑧 = Fator de carga última (1.5 x 1.5) 

𝑊𝑑𝑔= Peso de voo de projeto 

 

Inserido os diferentes valores de ambas as aeronaves como pode se consultar nos relatórios do 

ANEXO A (80), seguindo a metodologia de [14] , são obtidos os seguintes valores de peso de 

ala:  

𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂 = 112.92 𝑙𝑏𝑠 (51.22 𝑘𝑔𝑠); 𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 𝑀𝐴𝑉𝐸𝑅𝐼𝐶𝐾 = 158.69 𝑙𝑏𝑠 (71.98 𝑘𝑔𝑠)   

 

Como o peso da aeronave Milano já foi calculado durante o curso Projeto de Aeronaves I 

utilizando este método para calcular o peso de cada componente separadamente e para fazer a 

soma global, a seguinte equação será usada para calcular o peso da aeronave Maverick, já que 

a única mudança de peso será na asa: 

  𝑊𝑐𝑟𝑢𝑧𝑒𝑖𝑟𝑜 𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂[𝑁] = (𝑂𝐸𝑊𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂  ∙ 9.81 ∙ 0.4535 ) 
𝑊1

𝑊0
 
𝑊2

𝑊1
                                                   (17)                                      

   𝑊𝑐𝑟𝑢𝑧𝑒𝑖𝑟𝑜 𝑀𝐴𝑉𝐸𝑅𝐼𝐶𝐾[𝑁] = (𝑂𝐸𝑊𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂 − 𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂 + 𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 𝑀𝐴𝑉𝐸𝑅𝐼𝐶𝐾 ∙ 9.81 ∙

0.4535) 
𝑊1

𝑊0
 
𝑊2

𝑊1
                                                                                                                         (18) 
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Onde: 

𝑂𝐸𝑊𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂 = Peso vazio operacional Milano (2758.54 lbs ver ANEXO A (80)) 

𝑊1

𝑊0
 = Fração de peso decolagem-aquecimento e taxi em pista (0.97 ver ANEXO A (80)) 

𝑊2

𝑊1
 = Fração de peso começo cruzeiro-decolagem (0.985 ver ANEXO A (80)) 

 

Obtendo: 

𝑊𝑐𝑟𝑢𝑧𝑒𝑖𝑟𝑜 𝑀𝐼𝐿𝐴𝑁𝑂 = 1.1724 ∙ 104𝑁 

𝑊𝑐𝑟𝑢𝑧𝑒𝑖𝑟𝑜 𝑀𝐴𝑉𝐸𝑅𝐼𝐶𝐾 = 1.1918 104𝑁  

 

Por fim, é possível calcular o arrasto total em função da velocidade de voo e o coeficiente de 

sustentação, no qual, obtém-se as seguintes expressões:  

                                                      𝑊 = 𝐿 =  
1

2
 𝜌 𝑉2𝑆𝑤𝐶𝐿                                                     (19) 

                                                       𝐷𝑖 =  
1

2
 𝜌 𝑉2𝑆𝑤𝐶𝐷𝑖                                                          (20) 

Obtendo:  

 

                             𝐶𝐷𝑖 = 𝑘 𝐶𝐿 
2 ;  

𝐷𝑖
1

2
 𝜌 𝑉2𝑆𝑤

=  𝑘 (
𝑊

1

2
 𝜌 𝑉2𝑆𝑤 

)

2

 ;  𝐷𝑖 =  
2𝑘𝑊2

𝜌 𝑉2𝑆𝑤 
                         (21) 

 

2.1.3 COEFICIENTE DE SUSTENTAÇÃO MÁXIMO (𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥) E INCLINAÇÃO DA CURVA DE 

SUSTENTAÇÃO (
𝜕 𝐶𝐿

𝜕 𝛼
) 

 

O coeficiente de sustentação máximo da aeronave é então estimado em função do 

coeficiente máximo de sustentação do aerofólio utilizado na asa. De acordo com [13] , e como 

foi visto no capítulo 1.4.1, pode ser estimado pelas equações 1 e 2 (repetidas a continuação) 

como primeira estimativa:  

 

                                 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 = 0.95 𝑎 (𝛼𝐶𝑙𝑚𝑎𝑥
 − 𝛼 𝐶𝑙0

)                                            (1) 

                                 𝑎 = 𝑓 
𝑎0

1+
57.3 𝑎0 

𝜋 𝐴𝑅

                                                                       (2) 

 

 

Onde: 
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𝑎 =  
𝜕 𝐶𝐿

𝜕 𝛼
  

𝑓 = Fator de forma da asa 

𝑎0 =  
𝜕 𝐶𝑙

𝜕 𝛼
 ; 𝐴𝑅 =  𝐴𝑙𝑜𝑛𝑔𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑑𝑎 𝑎𝑠𝑎 

 

Obtendo o coeficiente máximo de elevação do aerofólio NACA 23015, assim como o resto dos 

dados do mesmo, sabe-se que é utilizado por ambas as aeronaves (já que é utilizado na maior 

parte da asa Maverick como pressuposto conservador), por meio do programa XFLR5 como 

será apresentado nos capítulos seguintes e contrastando-o com os bancos de dados dos 

aerofólios [9] [10] [11][12] , e calculando a inclinação da curva de sustentação 2D do aerofólio 

como foi feito nos relatórios de curso do Projeto de Aeronaves I e pode ser encontrado no 

ANEXO A(80), obtém-se os seguintes valores:  

 

Aerofólio 

(NACA 23015) 
𝑪𝒍𝒎𝒂𝒙 

𝝏 𝑪𝒍

𝝏 𝜶
 [𝒅𝒆𝒈−𝟏] 𝜶𝑪𝒍𝒎𝒂𝒙

 [𝒅𝒆𝒈] 𝜶 𝑪𝒍𝟎
 [𝒅𝒆𝒈] 

𝝏 𝑪𝑳

𝝏 𝜶
[𝒅𝒆𝒈−𝟏] 𝑪𝑳 𝒎𝒂𝒙 

Milano  1.794 0.1121 17 -1.22 0.085 1.473 

Maverick  1.794 0.1121 17 -1.22 0.089 1.553 

Tabela 15. Valores de coeficientes de sustentação máximos e pendentes de curva de sustentação 2D e 3D de ambas as 
aeronaves 

 

 

Deve-se notar que, devido ao maior alongamento da asa, a aeronave Maverick tem um  

𝑪𝑳 𝒎𝒂𝒙 mais alto, conforme discutido nos fundamentos teóricos do Capítulo 1.4.1. O fator de 

forma da asa 𝑓, foi considerado como 1, já que, como pode-se observar na Figura 20 extraída de 

[13] , para asas com afilamento em torno a 0.5 o valor é praticamente 1.  

Fonte: Próprio Autor 
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Uma vez definido o ponto de máxima sustentação e a inclinação da curva 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 , resta 

apenas localizar no gráfico a parte linear da função, que será a representada. Segundo [14]  é 

possível calcular esta margem em alfa por meio das Figura 21 e Figura 22 extraídas da referência. 

 

 

 

 

 

 

Introduzindo os dados de ambas as aeronaves solicitados pelo gráfico, tais como o 

enflechamento do borde de ataque da asa Λ𝐿𝐸; 6.65º para o Milano e 5.05º para o Maverick 

respectivamente (obtidos dos planos e do modelo em CATIA), e um valor de ΔY de 4 para 

ambas as aeronaves da Figura 22 de [14] , já que ambas usam o mesmo aerofólio, são obtidos os 

seguintes valores de Δα𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
:                                   

Figura 22. Margem de 𝐶𝐿 𝑀𝐴𝑋  para asas com alto alongamento Figura 21.  Porcentagem da corda (𝛥𝑌)para os 
diferentes aerofólios NACA 

Figura 20.Fator de correção f da asa em função do afilamento dela 

Fonte: N.A.C.A. 1940 

Fonte: RAYMER, D.P. 1992 
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Δα𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 𝑀𝐼𝐿 =  2.1              Δα𝐶𝐿max 𝑀𝐴𝑉
=  2.2 

Finalmente, resta apenas posicionar o ângulo de ataque α𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
, para este fim, estima-se que ele 

estará situado a um valor semelhante ao valor obtido no aerofólio (17º) mas menor como foi 

obtido do banco de dados dos aerofólios [9] [10] [11][12]  e do programa XFLR5, nesse sentido 

foi escolhido um valor de 16º. 
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2.1.4 GRÁFICAS E RESULTADOS DO CÁLCULO ANALÍTICO 

 

Nesta última subseção do capítulo sobre cálculos analíticos, serão apresentados e 

discutidos os diferentes gráficos e resultados obtidos utilizando os conceitos e equações 

desenvolvidos no subcapítulo anterior. 

 

2.1.4.1 ARRASTO INDUZIDO, PARASITA E TOTAL EM FUNÇÃO DA VELOCIDADE DE VOO 

 

As Figura 23, Figura 24 e Figura 25 a seguir mostram a força de arrasto (em Newtons) em 

função da velocidade de vôo. Como pode ser visto nas Figura 23 e Figura 24, a força total de 

arrasto é decomposta em seus componentes parasita e induzida para ambas as aeronaves 

separadamente. A Figura 25 mostra as forças de arrasto de ambas as aeronaves no mesmo gráfico 

para comparação.  A velocidade de cruzeiro tem sido representada por uma linha vertical, pois 

é considerado importante que a aeronave Maverick melhorada tenha menos arrasto (e, portanto, 

maior eficiência aerodinâmica) em uma parte do vôo em que a aeronave passará a maior parte 

do tempo. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 23.Arrasto total, parasita e induzido em função de V da aeronave Milano 
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Como pode ser visto na Figura 25 , a aeronave Maverick apresenta menos arrasto na maior parte 

da faixa de velocidade de vôo, bem como na velocidade de cruzeiro, pois seu componente 

parasita calculada é menor devido às melhorias implementadas em sua superfície aerodinâmica, 

bem como devido a sua maior envergadura e washout na ponta da asa, o que gera menos arrasto 

Figura 24. Arrasto total, parasita e induzido em função de V da aeronave 
Maverick 

Figura 25.Arrastos totais de ambas as aeronaves em função de V 

Fonte: Próprio Autor 
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induzido para uma faixa de velocidade próxima à velocidade máxima de vôo (especificada em 

cerca de 400 km/h para ambas as aeronaves nos cálculos feitos no curso Projeto de Aeronaves 

I).  

 

2.1.4.2 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿 (ANALÍTICO) 

 

A Figura 26 a seguir mostra a comparação entre 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿 para a faixa de alfas definida 

para ambas as aeronaves. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como descrito e demonstrado, a aeronave Maverick atinge um coeficiente de resistência 

aerodinâmica inferior para os mesmos valores 𝐶𝐿  do que a aeronave Milano, provando uma 

maior eficiência aerodinâmica em toda a faixa de alfas de acordo com os primeiros cálculos 

analíticos.   

 

2.1.4.3   𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 (ANALÍTICO) 

 

A Figura 27 abaixo mostra o coeficiente de sustentação em função do alfa para ambas as 

aeronaves. Como nas figuras anteriores, estes gráficos são suportados pelos cálculos e conceitos 

Figura 26. 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿  para ambas as aeronaves 

Fonte: Próprio Autor 
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teóricos apresentados no subcapítulo anterior. Neste caso especificamente com os cálculos 

desenvolvidos no subcapítulo 2.1.3.    

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como explicado no subcapítulo 1.4.1 dos conceitos teóricos e calculado no subcapítulo 2.1.3, 

observa-se que a inclinação da curva de sustentação da aeronave Maverick é maior, além de 

atingir um valor mais alto de 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 (ver Tabela 15), de modo que atinge valores de elevação 

mais altos para uma ampla gama de velocidades e ângulos de ataque, permitindo uma maior 

segurança como aeronave treinadora. Deve-se notar que, como discutido no subcapítulo 

anterior, a parte linear da curva está sendo representada com o deslocamento correspondente 

Δα𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
. Como observação final, deve-se observar que o ângulo de ataque de sustentação nula 

está em α𝐶𝐿0
=  −3.68°  para a aeronave Maverick e α𝐶𝐿0

=  −3.41° para a aeronave Milano. 

 

 

 

 

 

 

Figura 27. 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 para ambas as aeronaves 

Fonte: Próprio Autor 
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2.1.4.4 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝛼 (ANALÍTICO) 

 

A polar de arrasto é mostrada na Figura 28 que se segue. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto, e como foi discutido na Figura 26, a aeronave Maverick tem um coeficiente 

de resistência aerodinâmica mais baixo para toda a gama de alfas operacionais, tornando-a uma 

aeronave muito mais eficiente do que sua antecessora Milano, de acordo com os primeiros 

cálculos analíticos. 

 

 

 

2.1.4.5 FATOR DE ARRASTO INDUZIDO (ANALÍTICO) 

 

A curva que representa o fator de arrasto induzido de ambas as aeronaves é mostrada 

embaixo. 

 

 

 

 

Figura 28. Polar de arrasto para ambas as aeronaves 

Fonte: Próprio Autor 
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Como pode ser visto na Figura 29, a inclinação da curva da aeronave Maverick é 

significativamente menor do que a inclinação da aeronave Milano, o que permite que a aeronave 

melhorada tenha um componente de arrasto induzido menor do que a aeronave original, a 

relação k (inclinação da curva) é menor para a aeronave melhorada. Isto se deve, como discutido 

e calculado em subcapítulos anteriores, à maior envergadura de asa, bem como a sua torção 

geométrica ao longo da envergadura de asa, o que permite uma grande redução dos turbilhoes 

da ponta da asa.  

 

2.1.4.6 FATOR DE ALCANCE (ANALÍTICO) 

 

Usando as equações de mecânica de vôo de [14] , sabe-se que o alcance da aeronave 

propulsada por hélice é diretamente proporcional ao fator 𝐶𝐿 
1/2

𝐶𝐷
⁄ . Os fatores de alcance em 

função do ângulo de ataque de ambas as aeronaves são plotados a seguir. 

 

 

 

Figura 29. Fator de Arrasto Induzido para ambas as aeronaves 

Fonte: Próprio Autor 
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Como pode ser visto para valores aceitáveis de ângulo de ataque em cruzeiro (0-3º), o valor do 

fator de alcance é muito mais alto para a aeronave Maverick do que para a aeronave Milano, 

permitindo um alcance maior para as condições de cruzeiro, o que permite uma permanência 

maior em voo para realizar as manobras assim como percorrer uma maior distância até a área 

de treinamento. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 30. Fatores de alcance de ambas as aeronaves em função de α 

Fonte: Próprio Autor 
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2.1.4.7 EFICIÊNCIA AERODINÂMICA (ANALÍTICA) 

 

 

Finalmente, a eficiência aerodinâmica de ambas as aeronaves será plotada em função 

do ângulo de ataque para a última comparação analítica entre as duas aeronaves. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Novamente, observa-se que a aeronave Maverick atinge uma eficiência maior para praticamente 

toda a gama de ângulos de ataque operacionais, especialmente maximizada na faixa de ângulos 

de ataque de cruzeiro (0-3º), atingindo uma eficiência aerodinâmica de 17,2, em comparação 

com 14,1 para a aeronave Milano para um valor de angulo de ataque de 3º. Isto torna a aeronave 

Maverick uma aeronave mais eficiente em termos de consumo combustível, de acordo com os 

cálculos analíticos iniciais.  

 

 

 

 

Figura 31. Eficiência Aerodinâmica de ambas as aeronaves em função de α 

Fonte: Próprio Autor 
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2.2 ESTUDO AERODINÂMICO XFLR5 
 

Neste subcapítulo serão apresentados os resultados obtidos utilizando o programa 

XFLR5. Trata-se de um programa de código aberto que permite ter algumas estimativas em 

diferentes parâmetros aerodinâmicos que podem ser úteis como um estudo comparativo, bem 

como um estudo orientativo a meio caminho entre um cálculo analítico preliminar e um estudo 

mais detalhado usando CFD, embora tenha limitações que serão expostas nos seguintes 

subcapítulos. Os aerofólios utilizados em ambas as aeronaves foram analisados e os modelos 

3D simplificado e menos detalhados de ambas as aeronaves, incluindo a asa e as empenagens, 

foram simulados do mesmo modo. 

 

2.2.1 ANÁLISE DOS AEROFÓLIOS NACA 23015, NACA 23012, NACA 0012 E NACA 0009 

 

Nesta subseção, serão estudadas as características dos aerofólios utilizados em ambas 

as aeronaves, a saber: 

• NACA 23015. Usado na asa de ambas as aeronaves.  

• NACA 23012. Usado na ponta de asa da aeronave Maverick. 

• NACA 0012. Usado na empenagem vertical de ambas as aeronaves. 

• NACA 0009. Usado na empenagem horizontal de ambas as aeronaves.  

 

As principais características: espessura máxima, curvatura máxima, ponto de espessura máxima 

e ponto de curvatura máxima foram obtidas da biblioteca de aerofólios do módulo Direct Foil 

Design 2D do programa, como pode ser visto na Figura 32. 
Figura 32. Principais características dos aerofólios usados nos modelos 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Uma vez que os dados dos diferentes aerofólios foram carregados no programa, eles 

foram introduzidos para sua análise e para obter os diferentes valores de seus respectivas 

polares. Para este fim, foram introduzidas condições de vôo de cruzeiro que foram utilizadas 

nos cálculos analíticos e que serão utilizadas na análise CFD. Como mencionado acima, foram 

introduzidos valores de densidade, pressão e temperatura obtidos com o modelo de atmosfera 

ISA a uma altitude de vôo de 10000 pés (3048 m). A velocidade de vôo utilizada foi de 81,5 

m/s, baseada nos cálculos e estimativas feitos durante o curso de Projeto de Aeronaves I como 

foi mencionado no começo do subcapítulo 2.1, e o comprimento característico foram as cordas 

das respectivas superfícies sustentadoras (raiz, ponta e corda média aerodinâmica), para obter 

um rango de números de Reynolds realista com as dimensões e a simulação do modelo. Com 

esses dados, são obtidas as seguintes gráficas para os diferentes aerofólios.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 33. 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 para os diferentes aerofólios 

Figura 34. Código de cores para os diferentes aerofólios 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Como pode ser visto na Figura 33 os aerofólios NACA 23015 e NACA 23012 têm os valores 

𝐶𝑙 𝑚𝑎𝑥 mais altos, sendo o valor do NACA 23015: 𝐶𝑙 𝑚𝑎𝑥 = 1.795 em α = 17°, como foi usado 

nos cálculos analíticos e pode ser verificado no banco de dados de aerofólios de [9] [10] [11][12] 

. O 𝐶𝑙 𝑚𝑎𝑥 do NACA 23012 está muito próximo deste valor, tendo uma eficiência maior na 

faixa de ângulos de ataque de cruzeiro como pode ser visto na Figura 35, o que é ideal para ser 

usado na ponta de asa gerando menos arrasto, como foi discutido no capítulo de conceitos 

teóricos. O valor de α𝐶𝑙0
 para sustentação nula do aerofólio NACA 23015 também é obtido, 

resultando em um valor de -1.22º como foi mostrado na Tabela 15. 

 

2.2.2 ANÁLISE DAS AERONAVES COMPLETAS: ASA E EMPENAGENS 

 

Nesta subseção, o módulo de Wing and Plane Design do programa será usado para 

construir a asa e as empenagens de ambas as aeronaves para realizar uma simulação em 

velocidade de cruzeiro para diferentes ângulos de ataque. O objetivo é ter outra estimativa de 

valores para poder comparar com os cálculos analíticos, bem como com a análise de CFD do 

próximo capítulo. Como foi apresentado nas Tabela 1, Tabela 2, Tabela 3 e Tabela 4 do subcapítulo 

1.2 e na Tabela 5, Tabela 6, Tabela 7 e Tabela 8 do subcapítulo 1.3 das dimensões gerais das 

aeronaves, assim como nos ângulos de torsão geométrica estabelecidos nas 3 secções da 

Figura 35. Eficiência aerodinâmica dos diferentes aerofólios em função de alfa 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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envergadura da asa expostos no subcapítulo 1.4.1, são construídos os diferentes elementos 

sustentadores das aeronaves como pode ser visto na Figura 36 como exemplo.  

 

 

Deve-se notar, que a torção geométrica dos diferentes aerofólios ao longo da envergadura das 

asas foi selecionada variando-os e observando os gráficos resultantes. Portanto, pode-se dizer 

que o programa XFLR5 é uma boa ferramenta inicial para o dimensionamento e projeto 

preliminar das asas.  Uma vez inseridos os parâmetros necessários para a construção dos 

modelos (obtidos dos planos e modelos CAD 3D de ambas as aeronaves), a análise é realizada 

para a velocidade de cruzeiro estipulada, bem como a pressão, temperatura, densidade para uma 

altitude de 10.000 pés para a faixa de alfas operacionais (-4 a 17º).  Para esta análise foi utilizado 

o método de painel 3D, para fluxo incompressível e sem arrasto viscoso, a asa tridimensional 

foi modelada baseada no método vortex lattice (VLM), onde o elemento de singularidade foi a 

solução da linha vortex da equação de fluxo potencial incompressível, modelando a esteira 

como uma série de painéis planos que se estendem "muito atrás" da asa [2] [3]. As faixas de 

esteira foram modeladas como uma coluna de painéis finos. Na forma mais simples, estes 

painéis de esteira são alinhados diretamente atrás dos painéis da asa, como ilustrado na Figura 

37. O método 3D implementado no XFLR5 é o descrito na referência [16] .  

Figura 36. Construção da asa da aeronave Maverick no modulo Wing and Plane Design do programa XFLR5 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Vale mencionar que a fuselagem da aeronave foi retirada dos cálculos potenciais do 

XFLR5, pois o objetivo principal deste subcapítulo é ter outra estimativa rápida do 

comportamento de ambas as asas (3D) e das empenagens, pois eles serão os principais 

contribuintes para as forças aerodinâmicas. Isto pode influenciar no valor da sustentação quanto 

de arrasto aerodinâmico, como será visto nas análises numéricas do CFD. Vale mencionar 

também que o estudo foi realizado sem levar em conta os efeitos viscosos como mencionado 

anteriormente, o que para números altos de Reynolds (3.500.000-6.000.000), como no caso 

presente) pode ser considerado aceitável, já que a contribuição do arrasto viscoso é menor [16] 

. Entretanto, os resultados de arrasto não serão tão precisos quanto aqueles obtidos com CFD 

numericamente, uma vez que XFLR5 não pode prever, por exemplo, fenômenos de separação 

de fluxo e stall em ângulos de ataque elevados. 

 

A seguir, as Figura 38 e Figura 39 mostram a distribuição do coeficiente de pressão, sustentação 

e arraste induzido de ambas as aeronaves para a configuração do cruzeiro (α = 3°). 

 

Figura 37.A esteira reta e os painéis planos na asa e na empenagem do Maverick. 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Figura 38. Distribuição de 𝐶𝑃 , sustentação e arrastre induzido da aeronave Maverick para a configuração de cruzeiro 

Figura 39. Distribuição de 𝐶𝑃, sustentação e arrastre induzido da aeronave Milano para a configuração de cruzeiro 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Como primeiro detalhe a comentar, pode-se observar uma distribuição de sustentação e 

coeficiente de pressão muito mais concentrada no centro da asa na aeronave Maverick. Esta 

distribuição mais setorizada, diferente da distribuição mais homogênea da aeronave Milano, é 

obtida graças à torção geométrica ao longo da envergadura da asa, como explicado no capítulo 

sobre conceitos teóricos, e torna possível construir uma asa com maior alongamento, já que o 

momento de flexão na asa será muito menor. Ao mesmo tempo, o ângulo de washout na ponta 

da asa, bem como o uso de um perfil da mesma curvatura, mas com menos espessura, reduz 

muito o arrasto induzido, como pode ser visto nas simulações das figuras.  

A seguir, como foi feito para os cálculos analíticos, os diferentes gráficos são apresentados para 

comparação nas subseções seguintes. Devido às opções limitadas ao representar as diferentes 

polares do programa XFLR5, as principais curvas para definir o desempenho aerodinâmico de 

ambas as aeronaves e para compará-las serão representadas, sem ter a opção de representar 

algumas das gráficas que foram representadas no cálculo analítico. 

 

2.2.2.1 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿 (XFLR5) 

 

A relação entre os dois coeficientes para a gama de alfas operacionais é apresentada 

abaixo, como foi feito nos cálculos analíticos. Deve-se notar que uma comparação entre os três 

métodos apresentados neste documento será feita no capítulo de conclusões, comentando as 

diferenças e as razões por trás dessas diferenças. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 40. 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿  para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick, 
Cinza - Milano 

 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Como pode ser visto na Figura 40, a aeronave Maverick (verde) atinge um 𝐶𝐷 inferior para 

praticamente todos os valores de 𝐶𝐿 do que a aeronave Milano (cinza), como foi o caso no 

cálculo analítico. Esta diferença é acentuada à medida que aumenta o ângulo de ataque e, 

portanto, o 𝐶𝐿, o que é causado pela redução, de uma asa em relação à outra, do arrasto induzido 

à medida que aumenta o ângulo de ataque e, portanto, a sustentação. É por isso que para valores 

mais baixos de alfa (e, portanto, 𝐶𝐿), a diferença entre as duas aeronaves é menor. 

 

2.2.2.2  𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 (XFLR5) 

 

A curva de sustentação em função do alfa para ambas as aeronaves é mostrada abaixo. 

Deve-se notar que o programa XFLR5 também representa apenas a parte linear da curva, como 

foi feito no cálculo analítico, porque o modelo VLM não consegue simular fenômenos de 

separação de fluxo e stall. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto na curva para ambas as aeronaves, a inclinação da curva para a aeronave 

Maverick (verde) é mais acentuada do que sua contraparte para a aeronave Milano (cinza), 

como visto nos capítulos teóricos e calculado no capítulo de análise analítica. 

 

Figura 41.  𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick, 
Cinza - Milano 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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Como comentário final sobre o gráfico, o ângulo de sustentação nula é dado para 𝜶 𝑪𝒍𝟎
=  −0.3° 

para a aeronave Maverick e 𝜶 𝑪𝒍𝟎
=  −0.85°  para a aeronave Milano, o que difere dos cálculos 

analíticos que deram valores mais baixos. Isto pode ser devido ao fato de que o programa não 

levou em conta o valor Δα𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
 que deslocaria ambas as curvas para a esquerda do gráfico, e 

que a fuselagem também teria uma contribuição para a sustentação total, e não foi levada em 

conta nesta análise. 

 

2.2.2.3 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝛼 (XFLR5) 

 

A polar de arrasto de ambas as aeronaves é apresentada abaixo. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto, e como foi o caso nos cálculos analíticos, a aeronave Maverick tem 

valores 𝐶𝐷 mais baixos para praticamente toda a gama de alfas operacionais. A principal 

diferença com os cálculos analíticos é que, como era o caso com a curva 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿 para valores 

baixos de α (portanto de 𝐶𝐿) não há tanta diferença entre as duas aeronaves devido a que a 

influência do arrasto induzido é menor. A principal diferença em relação ao cálculo analítico 

resulta em valores 𝐶𝐷 mais baixos, principalmente devido ao fato de que a fuselagem não foi 

levada em consideração na análise, entre outras razões. 

Figura 42. 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝛼 para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick, 
Cinza - Milano 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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2.2.2.4 EFICIÊNCIA AERODINÂMICA (XFLR5) 

 

Como o último gráfico representado nesta seção como comparativa, a eficiência 

aerodinâmica em função do α é mostrada a seguir. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Mais uma vez, pode-se ver que a aeronave Maverick tem uma eficiência aerodinâmica mais 

alta para a maior parte da faixa de ângulos de ataque operacionais de vôo. Vale notar uma 

anomalia que está presente no gráfico, que é que para valores alfa muito baixos, os valores de 

arrasto são muito baixos, resultando em eficiências excessivamente altas. Isto se deve, como 

mencionado no início do subcapítulo, ao fato de que o método VLM usado pelo programa não 

levou em conta o efeito do arrasto viscoso (fricção), de modo que para valores baixos de alfa a 

contribuição do arrasto induzido (a principal contribuição para o arrasto nestas simulações) é 

muito baixa, resultando em uma previsão de arrasto que não é muito precisa. Observa-se que à 

medida que o alfa, e, portanto, a sustentação, aumenta, a eficiência se estabiliza em valores mais 

esperados (cerca de 25-30), conforme calculado analiticamente. 

 

 

 

Figura 43.E vs α para ambas as aeronaves (XFLR5): Verde-Maverick, Cinza 
- Milano 

Fonte: XFLR5 (Próprio Autor) 
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2.3 ESTUDO NUMÉRICO CFD: ANSYS CFX 
 

Como última parte da análise de ambas as aeronaves, assim como a mais complexa e 

precisa, foi realizada uma análise CFD numérica de ambas as aeronaves, a fim de contrastar 

todos os resultados mostrados acima e provar as melhores qualidades aerodinâmicas da 

aeronave Maverick em relação à aeronave Milano, o objetivo principal deste trabalho. O 

software utilizado foi o Ansys CFX 15.0, e os seguintes sub-capítulos desenvolverão os métodos 

utilizados para tornar a análise robusta e confiável. 

 

2.3.1 CRIAÇÃO GEOMÉTRICA DO VOLUME DE CONTROLE 

 

Uma vez que ambos os modelos CAD 3D da aeronave foram importados do CATIA para 

o módulo Design Modeler, o volume de controle a ser usado nos cálculos é construído. Como 

pode ser visto na Figura 44, o objetivo é criar um volume no qual a aeronave ocupa o centro e 

suas paredes estão suficientemente afastadas das superfícies aerodinâmicas em estudo para 

evitar interferências entre elas e resultados errôneos. Também pode ser visto que, a fim de 

reduzir consideravelmente o tempo computacional, apenas uma metade da aeronave é simulada, 

estabelecendo o plano XZ como o plano de simetria. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 44. Volume de controle para as análises 

Fonte: Próprio Autor 
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Como já foi feito nos cálculos anteriores, as polares de ambas as aeronaves serão feitas variando 

o ângulo de ataque para uma determinada velocidade (velocidade de cruzeiro). Para este fim, é 

estabelecido um eixo de rotação ao longo do eixo +Y com centro no centro aerodinâmico do 

aerofólio da raiz da asa (1/4 𝑐𝑟). Desta forma, a razão de arfagem girará em torno deste eixo, e 

o ângulo de ataque será definido corretamente, pois a velocidade incidirá corretamente sobre o 

aerofólio. 

 

2.3.2 ANÁLISE DE INDEPENDÊNCIA DE MALHA  

 

Para realizar as análises com confiabilidade e robustez suficientes, assim como para 

reduzir os tempos computacionais ao mínimo possível, é necessário realizar uma análise de 

independência da malha. Esta análise se baseia em garantir que os resultados obtidos na análise 

CFD sejam independentes do número de elementos da malha à medida que a malha é refinada 

e, ao mesmo tempo, procura reduzir os tempos computacionais. Antes de tudo, o objetivo é 

criar uma malha adequada para o modelo. Como pode ser visto na Figura 44, o volume de 

controle tem dimensões de 80 𝑥 20 𝑥 80 𝑚, já que a envergadura das duas aeronaves é de 10,3 

e 8,02 m para as aeronaves Maverick e Milano, respectivamente. A fim de capturar os efeitos 

viscosos e de separação com suficiente precisão, foi definida uma distância até a primeira 

boundary layer da parede de 𝑌+ = 5 (calculada com [5]) para os diferentes elementos que 

compõem o modelo da aeronave: asa, fuselagem e empenagem horizontal (a empenagem 

vertical foi considerada parte da fuselagem, uma vez que sua contribuição influenciará o arrasto 

apenas do ponto de vista aerodinâmico). Dada a capacidade computacional disponível e o nível 

de precisão procurado, este é considerado um valor 𝑌+ válido para o presente estudo. 

Um volume de controle menor nas proximidades da aeronave também foi criado usando a 

ferramenta Sizing (Body of Influence) para que a malha seja refinada à medida que se aproxima 

do corpo em estudo, a fim de evitar aumentar desnecessariamente o tempo de computação por 

ter pequenos elementos no campo de fluido distante sem perturbar do modelo. Uma malha não-

estruturada composta de elementos tetraédricos compreende todo o domínio, com exceção, 

como mencionado acima, das primeiras camadas em contato com as superfícies das aeronaves 

onde foi criada uma malha estruturada para capturar os fenômenos da camada limite, como 

mostrado na Figura 45. 
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Uma vez definidas as características gerais da malha, as condições de cruzeiro descritas acima 

(condições atmosféricas padrão ISA a uma altitude de 10.000 pés, velocidade de cruzeiro de 

81,5 m/s e α = 3°) foram estabelecidas para realizar as análises de independência da malha.   

Os resultados dessas análises para os diferentes números de elementos de malha testados para 

ambas as aeronaves são apresentados na seguinte gráfica. 

 

 

 

 

Figura 45. Malha criada para o estudo aerodinâmico 

Figura 46. 𝐶𝐿  e  𝐶𝐷  em cruzeiro Maverick 

Fonte: Próprio Autor 
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Como pode ser visto nas gráficas acima, a variação dos coeficientes de ambas as aeronaves é 

mais perceptível para menos elementos de malha (106), e parece se estabilizar em valores mais 

altos (4 ∙ 106 elementos). Considera-se que, dada a capacidade computacional e os recursos 

disponíveis, sendo um trabalho acadêmico cujo objetivo é ter valores com precisão aceitável 

para comparação com outros métodos, dado que a diferença máxima na variação dos valores 

de ambos os coeficientes é de 3,6%, e dado que todas as simulações convergiram para um valor 

assimptótico para as forças na aeronave em 300 iterações com um valor de residuais da ordem 

de 10−4 ,ver APENDICE B (76); um número de elementos de malha de 4.5 ∙ 106 é considerado 

válido para a análise. 

 

2.3.3 CONDIÇÕES DE CONTORNO DO MODELO FÍSICO 

 

Procede-se agora a descrever as condições de contorno do modelo físico, que definirá 

as condições de vôo, assim como delimitará os limites da simulação. Como mencionado 

anteriormente, as condições atmosféricas de vôo correspondem a uma altitude de vôo de 10.000 

fts extraída do modelo padrão de atmosfera ISA, com uma velocidade de vôo de cruzeiro de 

81,5 m/s, o que representa um Reynolds baseado na MAC de 5.6 ∙ 106. Assume-se fluxo 

incompressível (ambas as aeronaves voam em regime subsônico) e estacionário, o modelo de 

turbulência utilizado é Shear Stress Transport (SST), que é amplamente utilizada em trabalhos 

acadêmicos [2] [3] e na indústria aeronáutica para simulações de CFD, que provaram obter 

resultados numéricos precisos em comparação com os experimentais [6][15] . Um nível de 

turbulência de 5% é estabelecido e o modelo Total Energy é selecionado como a opção de 

transferência de calor para incluir a equação de energia no sistema de equações de Navier Stokes 

para resolver o problema de mecânica dos fluidos. 

 

Figura 47. 𝐶𝐿  e  𝐶𝐷  em cruzeiro Milano 

Fonte: Próprio Autor 
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Como pode ser visto na Figura 48, o modelo é limitado por paredes com condição de 

Free Slip Wall, que impõe uma velocidade tangencial em contato com a parede sem nenhuma 

componente normal a ela, também o plano XZ com condição de simetria, impõe as mesmas 

limitações físicas Free Slip com o fluido, já que não é de interesse a interação do mesmo com 

o fluido na simulação. As superfícies da aeronave divididas em: asa, fuselagem e empenagem 

horizontal têm, por outro lado, uma condição de No Slip Wall, impondo uma velocidade zero 

no contato do fluido com a parede, já que o objetivo é encontrar as forças exercidas pelo fluido 

sobre elas. Como condição de contorno da fronteira Outlet, foi definida uma velocidade sem 

gradiente de pressão (𝑃𝑒𝑠𝑡 𝑜𝑢𝑡 = 0 𝑃𝑎) na região de saída. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 48. Condições de contorno nas fronteiras do modelo 

Fonte: Próprio Autor 



50 
 

2.3.4 GRÁFICAS E RESULTADOS DO ESTUDO CFD 

 

Nesta seção, os resultados numéricos obtidos a partir das análises CFD apresentadas na 

seção anterior serão plotados. Como nos capítulos anteriores, eles serão divididos em vários 

subcapítulos a fim de comparar os gráficos individualmente. A simulação foi feita para uma 

gama de ângulos de ataque de -2 a 19º, tentando obter um numero de ângulos de ataque que 

fosse um compromisso entre o tempo de computação e a precisão das polares representadas a 

seguir. 

 

2.3.4.1 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝐶𝐿 (CFD) 

 

O gráfico 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝐶𝐷 é apresentado abaixo na ordem seguida nos capítulos anteriores. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto na Figura 49, a aeronave Maverick apresenta uma melhor relação 

sustentação - arrasto para valores de coeficiente de arrasto mais baixos do que a aeronave 

Milano, o que é interessante do ponto de vista do vôo de cruzeiro (cujo valor de 𝐶𝐷 de acordo 

com cálculos numéricos é inferior a 0,05 como será visto abaixo). Pode-se ver que a diferença 

entre o comportamento das duas aeronaves é muito menor do esperado e do que foi calculado 

Figura 49. 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝐶𝐷 de ambas as aeronaves (CFD) 

Fonte: Próprio Autor 
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pelos dois métodos anteriores (como será visto no resto dos gráficos), já que o método CFD 

leva em conta fatores no cálculo que os outros métodos; analítico e potencial VLM, não levou 

em conta ou cuja aproximação é baseada na experiência empírica e cálculos estatísticos e é 

muito menos precisa, como fenômenos de separação viscosa e turbulência. 

 

2.3.4.2 𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝛼 (CFD) 

 

As polares de sustentação para ambas as aeronaves são apresentadas abaixo. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto, para ângulos de ataque baixos, os valores e inclinações das curvas são 

razoavelmente similares aos calculados pelos dois métodos anteriores. Porém, à medida que o 

ângulo de ataque aumenta, os resultados são significativamente menores do que o previsto, à 

medida que começam a aparecer fenômenos de separação e efeitos de viscosidade do fluido, 

reduzindo a sustentação total. Pode-se observar que o coeficiente máximo de sustentação é 

maior na aeronave Milano do que na aeronave Maverick, no entanto, o stall na aeronave 

Maverick ocorre para alfas maiores, ocorrendo para um alfa de 16º, em comparação com 14,5º 

na aeronave Milano, graças à torção geométrica imposta ao longo da asa, o que permite que os 

aerofólios da asa (com um ângulo de ataque menor) entrem em perda mais tarde, o que é 

especialmente prático numa aeronave treinadora primária. Os alfas de sustentação nula (ponto 

de intersecção da curva com o eixo x) ocorrem para um valor de -0,7º para a aeronave Maverick 

e -0,9º para a aeronave Milano. 

 

Figura 50. Polar de sustentação de ambas as aeronaves (CFD) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.3 𝐶𝐷 𝑣𝑠 𝛼 (CFD) 

 

As polares de arrasto de ambas as aeronaves são mostradas a seguir. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto, ao contrário do método VLM potencial, e do método analítico obtido de 

[14] , os valores do coeficiente de arrasto calculado pelo cálculo numérico CDF são mais altos, 

como esperado. Verifica-se novamente que os coeficientes de resistência da aeronave Maverick 

são menores para quase toda a gama de ângulos de ataque operacionais do que a aeronave 

Milano, de modo que o objetivo principal de projeto do projeto é alcançado. Mais uma vez, a 

margem de melhoria é muito menor no caso do cálculo do CFD que a prevista pelos outros 

métodos, considerando que se trata de uma simulação mais próxima da realidade. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 51. Polar de arrasto de ambas as aeronaves (CFD) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.4 FATOR DE ARRASTO INDUZIDO (CFD) 

 

A curva que representa o fator de arrasto induzido de ambas as aeronaves é mostrada 

embaixo. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Para representar as curvas da Figura 52, foram incluídos os valores do tramo linear de ambas as 

polares de sustentação e foi realizada uma regressão linear dos pontos deste tramo obtido 

numericamente na simulação CFD, a fim de comparar mais facilmente com os resultados 

analíticos anteriores em posteriores subcapítulos. Como observado anteriormente, a influência 

do arrasto induzido na aeronave Maverick é menor (menor inclinação k das curvas) do que na 

aeronave Milano, graças ao washout implementado nos aerofólios da ponta da asa assim como 

ao maior alongamento da asa, como visto no capítulo teórico 1.4.1, e calculado nos cálculos 

analíticos do capítulo 2.2.1.  

 

2.3.4.5 FATOR DE ALCANCE (CFD) 

 

 

Conforme descrito para os cálculos analíticos, o fator de alcance, é representado a 

seguir. 

 

 

 

 

Figura 52. Fator de arrasto induzido para ambas as aeronaves (CFD) 
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Como os cálculos analíticos mostraram, embora com valores mais realistas e conservadores, o 

alcance da aeronave Maverick é maior do que sua contraparte Milano para toda a gama de alfas 

operacionais. Isto é especialmente importante na faixa de alfas correspondente ao cruzeiro (0-

3º), pois esta é a configuração de vôo na qual a aeronave passará a maior parte de seu tempo de 

vôo e, portanto, terá a maior influência no consumo da aeronave. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 53.Fator de alcance para ambas as aeronaves (CFD) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.6 EFICIÊNCIA AERODINÂMICA (CFD) 

 

O último gráfico, mostra a eficiência aerodinâmica de ambas as aeronaves como uma 

função do ângulo de ataque. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

No caso do cálculo numérico, os valores de eficiência aerodinâmica são percebidos com uma 

margem de melhoria menor do que a esperada pelos outros métodos. Como já mencionado, é 

importante observar que os primeiros métodos fornecem rápidas primeiras estimativas com as 

quais se pode iniciar projetos conceituais e os primeiros desenhos. A análise CFD, por outro 

lado, é uma ferramenta mais precisa e poderosa que fornece resultados mais realistas para 

refinar o projeto.  

 

É importante ressaltar que, embora a margem de melhoria seja menor do que o esperado, a 

aeronave Maverick presenta valores de eficiência maiores em configuração de cruzeiro, na faixa 

de 2-3º, o que é um objetivo principal buscado no trabalho, pois reduzirá o consumo da aeronave 

melhorada em relação à sua contraparte original. 

 

 

 

 

 

Figura 54. Eficiência aerodinâmica de ambas as aeronaves em função do angulo de 
ataque (CFD) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.7 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA ASA 

 

A seguir, as diferentes melhorias impostas ao desenho das asas serão ilustradas por meio 

de imagens do fluxo de ar sobre as superfícies aerodinâmicas, aproveitando a análise de CFD 

realizada para vários ângulos de ataque. Estes efeitos, que podem ser visíveis através das linhas 

de corrente do fluido representado sobre o modelo, podem ser resumidos em dois: efeitos de 

vórtice da ponta da asa (redução do arrasto induzido) e fenômenos de perda. 

 

 

 

Como pode ser visto na Figura 55, graças à torção geométrica negativa dos aerofólios da ponta 

da asa, assim como a seleção de um perfil na ponta com menor espessura, e, sobretudo, graças 

ao maior alongamento, consegue-se uma redução considerável dos vórtices da ponta das asas, 

explicando a redução do arrasto induzido representado nos cálculos acima, e explicado nos 

conceitos teóricos do capítulo teórico 1.4.1. 

 

 

Figura 55. Vórtices de ponta de asa: esquerda Milano, direita Maverick (α=2°) 

Figura 56.Fluxo de ar ao redor da asa: esquerda Milano, direita Maverick (α=6°) 

Fonte: Próprio Autor 

Fonte: Próprio Autor 
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Pela Figura 56 é observado que a região mais provável de iniciação da perda é a raiz da asa, na 

borda de saída de ambas as aeronaves, à medida que um distúrbio de fluxo ou recirculação 

começa a ser sentido naquela área, à medida que o ângulo de ataque começa a subir para ambas 

as aeronaves. Isto é ideal do ponto de vista do controle de aeronaves em vôo, pois os ailerons 

serão a última superfície a ser comprometida com a perda de controle de aeronaves que isto 

acarretaria. Tanto a aeronave Milano quanto a Maverick cumprem com este pretexto, no 

entanto, ele foi assegurado na aeronave Maverick pela colocação de um aerofólio com uma 

torção geométrica mais alta na junta da asa, pois será o primeiro aerofólio a entrar em perda da 

envergadura da asa. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Pode comprovar-se o comentado previamente das áreas de entrada em perda na Figura 57, onde 

é claramente visível que a área próxima à raiz da asa da aeronave Milano tem entrado em perda, 

reduzido notavelmente a sustentação da aeronave total. Isto pode explicar o comportamento das 

polares de sustentação de ambas as aeronaves, já que tem áreas de ambas as asas que entram 

em perda para ângulos de ataque mais baixos do esperado. Este efeito será mais amplificado na 

aeronave Maverick, pois os ângulos de ataque dos aerofólios mais próximos da raiz da asa têm 

valores mais altos e, portanto, irão entrar em perda mais cedo. Portanto, a polar de sustentação 

da aeronave Maverick foi mais afetada do que a de sua contraparte. 

 

 

 

 

Figura 57. Aeronave Milano com áreas da asa entrando em perda (α=11°) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.8 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA FUSELAGEM  

 

Estes efeitos têm um efeito menor sobre o comportamento aerodinâmico da aeronave 

em comparação com as melhorias implementadas na asa, no entanto, eles também devem ser 

levados em conta e somados a uma melhoria geral. 

 

   

 

 

Como pode ser visto nas imagens acima, o campo de velocidade é menos perturbado atrás da 

cabine da aeronave Maverick do que para a aeronave Milano, o que implica em um gradiente 

de pressão menos desfavorável e ocupando uma área menor. É também que a forma da cabine 

da aeronave Maverick é melhor adaptada às linhas de fluxo, evitando possíveis separações de 

camada limite, perturbando menos o fluido, conseguindo ambos efeitos reduzir o arraste de 

pressão (separação viscosa), como visto no capítulo teórico 1.4.2. 

 

 

Figura 58. Efeitos da melhora na cabine da aeronave nas linhas de fluxo do ar: esquerda Milano, direita Maverick (α=2°) 

Fonte: Próprio Autor 
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2.3.4.9 EFEITOS NO FLUXO DE AR PROVOCADOS PELAS MELHORAS NA UNIÃO ASA FUSELAGEM 

 

Como visto no capítulo teórico 1.4.3, é amplamente utilizado na indústria o uso de 

superfícies de união e adaptação entre a asa e a fuselagem, evitando áreas com fortes gradientes 

de pressão desfavoráveis que causam separação de fluxo ou transição laminar-turbulento. 

 

   

 

 

Figura 59. Efeitos no fluxo de ar e campo de pressões da união asa fuselagem: esquerda Milano, direita Maverick 

Fonte: Próprio Autor 
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Como pode ser visto nas primeiras imagens da Figura 59, as linhas de fluxo da aeronave 

Maverick (à direita) são menos perturbadas pela borda de ataque da asa da aeronave, a área de 

remanso é menor, assim como todas as linhas de fluxo estão alinhadas com o fluxo de saída na 

borda de saída da asa, sem separação de fluxo ou transição para fluxo turbulento, o que mais 

uma vez melhora o arrasto parasita, assim como o arrasto geral da aeronave Maverick em 

relação à aeronave Milano.  Também é detectável no campo de pressão do extradós da asa 

(últimas imagens da Figura 59) que na aeronave Maverick (direita) o gradiente de pressão é mais 

favorável na área de união da asa com a fuselagem, já que a velocidade entrante desde a borda 

de ataque enfrenta uma pressão menor na aeronave Maverick em comparação com a aeronave 

Milano, o que favorece a aderência da camada limite ao perfil da asa e aumenta a velocidade 

sobre a superfície da asa. 
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3. DISCUSSÕES COMPARATIVAS E CONCLUSÕES FINAIS  
  

3.1 DISCUSSÕES COMPARATIVAS 
 

Para encerrar o trabalho, e como resumo das ideias e resultados apresentados nele, vão ser 

representadas as principais curvas de comportamento aerodinâmico, comparando os três 

métodos utilizados, com o objetivo de analisar os diferentes métodos assim como entender as 

principais diferenças. O final deste capítulo resumirá os objetivos perseguidos, avaliando o 

sucesso das melhorias propostas e das análises feitas. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Como pode ser visto nos gráficos da Figura 60, a relação de arrasto-sustentação é muito 

mais conservadora no caso do cálculo CFD, pois inclui fenômenos que os outros métodos não 

levam em conta. Os fenômenos de separação de fluxo, viscosidade e turbulência são melhor 

captados neste último método e ele oferece um cálculo mais realista do que os métodos 

Figura 60. Comparativa   𝐶𝐿 𝑣𝑠 𝐶𝐷 de ambas as aeronaves dos três métodos 

Fonte: Próprio Autor 
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anteriores. O método VLM potencial do programa XFLR5 é o mais otimista dos três, pois não 

inclui a contribuição viscosa para o cálculo do arrasto total, o que o método analítico faz, como 

foi visto no cálculo do arrasto parasitário pela soma dos coeficientes dos componentes. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

No caso das polares de sustentação comparadas na Figura 61, é claramente perceptível 

que os fenômenos de turbulência e separação da camada limite nos aerofólios da asa causam 

uma diminuição perceptível no computo global da sustentação. Isto pode ser visto no caso do 

cálculo CFD, onde também foram levados em conta fenômenos de separação e stall em toda a 

superfície da aeronave (fuselagem, empenagens e asa), o que não são levados em conta nos 

outros dois cálculos anteriores. Isto explica a queda do 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 que difere notavelmente dos dois 

primeiros métodos em ângulos altos de ataque, pois pode-se ver que para ângulos baixos de 

ataque o comportamento dos gráficos é muito semelhante, levando em conta a inclinação da 

curva e os valores obtidos (quando este tipo de fenômenos de separação não ocorre). Neste 

caso, o programa XFLR5 consegue uma boa aproximação da elevação da aeronave em sua seção 

linear, uma vez que todos os aerofólios utilizados em ambas as aeronaves foram carregados e 

Figura 61. Comparativa da polar de sustentação de ambas as aeronaves dos três métodos 

Fonte: Próprio Autor 
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analisados, bem como as torções geométricas ao longo da envergadura da asa, no caso da 

aeronave Maverick. Estes dados deram um resultado mais aproximado do que os cálculos 

analíticos, nos quais eles não foram levados em consideração e foram realizados utilizando 

métodos estatísticos e estimativos. 

Vale mencionar que os valores mais baixos de sustentação na aeronave Maverick em relação à 

aeronave Milano se devem ao ângulo de torção geométrica dos aerofólios  da raiz da asa, o que 

provoca que a distribuição de sustentação diminua naquela área mais cedo, algo que não estava 

previsto nos cálculos e estimativas analíticas, porém, o stall total da aeronave (𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥) ocorre 

para ângulos de ataque mais altos do que em sua contraparte Milano, graças também a mesma 

torção geométrica, o que é uma vantagem levando em conta as características de uma aeronave 

treinadora.  É lógico que na projeção de uma nova aeronave este tipo de fenômeno imprevisto 

ocorra no projeto conceitual, e é por isso que a importância da análise de CFD foi demonstrada 

para detectar este tipo de problemas e encontrar uma solução de compromisso nas primeiras 

etapas do projeto. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 62.Comparativa da polar de arrasto de ambas as aeronaves dos três métodos 

Fonte: Próprio Autor 
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No caso da Figura 62 que representa os polares de arrasto de ambas as aeronaves pelos 

três métodos utilizados no trabalho, o efeito dos fenômenos mencionados acima é claramente 

perceptível. Comparando os gráficos analíticos e CFD, é claramente perceptível que para 

ângulos de ataque elevados, quando aparecem os fenômenos de separação de fluxo, turbulência 

e stall, o arrasto aerodinâmico aumenta notavelmente no cálculo numérico com relação ao 

cálculo analítico. Vale a pena mencionar que para ângulos baixos de ataque, por exemplo na 

configuração de cruzeiro, os cálculos analíticos obtidos de [14]  são muito precisos, com ambas 

as curvas praticamente sobrepostas em algumas seções. Isto reforça a ideia de que um primeiro 

cálculo analítico inicial é uma maneira ótima de começar a dimensionar um projeto preliminar.  

 

Por outro lado, o gráfico obtido por meio do método potencial VLM do XFLR5, prova ser o 

menos preciso pelas razões mencionadas anteriormente, pois não leva em conta fenômenos de 

arrasto por separação viscosa, nem leva em conta a influência da fuselagem no cálculo, cuja 

contribuição é notável no computo global.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 63.Comparativa da eficiência aerodinâmica em função do angulo de ataque de ambas as aeronaves dos três 
métodos 

Fonte: Próprio Autor 
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Como último caso comparativo das curvas aerodinâmicas mais relevantes, a eficiência 

aerodinâmica calculada pelos métodos analítico e numérico CFD é mostrada na Figura 63.Foi 

decidido excluir da comparativa a gráfica da análise XFLR5 devido a anomalia já comentada 

no capítulo 2.2.2.4. Como pode ser visto, em valores baixos do ângulo de ataque, quando a 

contribuição do arrasto induzido é muito baixa, e predomina o arrasto parasita, a eficiência toma 

valores extremamente altos devido ao fato de que na divisão 𝐶𝐿
𝐶𝐷

⁄ , o 𝐶𝐷 tende a zero.  Este não 

é o caso de valores elevados de alfa, onde a resistência induzida é muito maior, e predomina 

sobre a resistência parasita, os valores destes gráficos aproximam-se dos valores mais precisos 

correspondentes aos cálculos analíticos e CFD. Como mencionado anteriormente, os resultados 

CFD produziram maiores valores de arraste e menores valores de sustentação devido aos 

fenômenos acima mencionados, razão pela qual, embora semelhantes, seus valores são muito 

mais conservadores (e realistas) do que seus equivalentes analíticos. 
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3.2 CONCLUSÕES FINAIS 

 

Para concluir este trabalho, uma vez apresentados todos os resultados, calculados por 

diferentes métodos, várias conclusões relevantes podem ser extraídas: 

 

• Os principais objetivos do projeto foram alcançados, que é projetar uma 

aeronave aerodinamicamente mais eficiente: melhor eficiência de cruzeiro, 

menor arraste em todos os ângulos de ataque, melhor alcance, entra em perda 

com margem de segurança (sem comprometer a controlabilidade dos ailerons da 

aeronave) e em ângulos de ataque mais altos do que a aeronave original. 

• Foi observado na fase de cálculo do CFD que as margens de melhoria da 

aeronave Maverick otimizada são significativamente inferiores aos valores 

previstos nos dois primeiros cálculos iniciais do projeto, devido ao aparecimento 

de zonas de separação de fluxo em altos ângulos de ataque. 

• Durante a elaboração do presente trabalho teve-se uma noção do processo de 

desenho de um projeto aerodinâmico. Ressaltando a importância de cálculos 

iniciais mais simples e rápidos para dimensionar e projetar os primeiros 

modelos, para continuar detalhando na análise numérica CFD descobrindo 

novos problemas ou soluções para o modelo. O próximo passo seria o 

desenvolvimento de testes em túnel de vento com o modelo a ser construído 

como uma etapa mais avançada e precisa do que a análise numérica, para que o 

projeto de desenho fosse concluído.  
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Apê ndicê A – Có digó MATLAB utilizadó 
nós ca lculós analí ticós 

 

Este primeiro apêndice apresenta o código Matlab utilizado para realizar os cálculos 

analíticos e traçar os diferentes polares de ambas as aeronaves.  
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clc; clear; 
 
set_plot_characteristics 
 
% ARRASTO PARASITA 
 
a_SL = 328.472; %m/s 
v_cruz = 81.5; %m/s (Del banco de datos) 
M = v_cruz/a_SL; 
S_ref = 107.39; %ft^2 
S_ref_MAV = 139.31; %ft^2 
k_skin = 1.33*10^-5; %ft (Production sheet metal) 
 
%Fuselagem 
 
S_wet_fus = 178.57; %ft^2 
S_wet_fus_MAV = 179.22; %ft^2 
 
l_fus = 26.41; %ft 
Re_fus = 38.21*(l_fus/k_skin)^1.053; %R_cutoff 
Cf_turb_fus = 0.455/((log10(Re_fus))^2.58*(1 + 0.144*M^2)^0.65); 
Cf_fus = Cf_turb_fus; 
 
d_fus_max = 5.27; %ft 
f = l_fus/d_fus_max; 
FF_fus = (1 + 60/(f^3) + f/400); 
 
Q_fus = 1; 
 
%Asa Milano 
 
S_wet_w = 198.59; %ft^2 
 
l_wing = 4.23; %ft (reference length = cuerda media aerodinámica) 
Re_w = 38.21*(l_wing/k_skin)^1.053; %R_cutoff; 
Cf_turb_w = 0.455/((log10(Re_w))^2.58*(1 + 0.144*M^2)^0.65); 
Cf_w = Cf_turb_w; 
 
t_c_w = 0.15; 
x_c_m_w = 0.3; 
Lambda_w = 0; 
FF_w = (1 + 0.6*t_c_w/x_c_m_w + 100*t_c_w^4)*(1.34*M^0.18*(cos(Lambda_w))^0.28); 
 
Q_w = 1.25; 
 
%Asa Maverick 
 
S_wet_w_MAV = 281.47; %ft^2 
 
l_wing_MAV = 4.27; %ft (reference length = cuerda media aerodinámica) 
Re_w_MAV = 38.21*(l_wing_MAV/k_skin)^1.053; %R_cutoff; 
Cf_turb_w_MAV = 0.455/((log10(Re_w_MAV))^2.58*(1 + 0.144*M^2)^0.65); 
Cf_w_MAV = Cf_turb_w_MAV; 
 
 
FF_w_MAV = (1 + 0.6*t_c_w/x_c_m_w + 
100*t_c_w^4)*(1.34*M^0.18*(cos(Lambda_w))^0.28); 
 
Q_w_MAV = 1; 
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%Empenagem vertical 
 
S_wet_v = 39.39; %ft^2 
 
l_v = 3.0296; %ft (reference length = cuerda media aerodinámica) 
Re_v = 38.21*(l_v/k_skin)^1.053; %R_cutoff 
Cf_turb_v = 0.455/((log10(Re_v))^2.58*(1 + 0.144*M^2)^0.65); 
Cf_v = Cf_turb_v; 
 
t_c_v = 0.12; 
x_c_m_v = 0.3; 
Lambda_v = 32.378*(pi/180); %Rad 
FF_v = (1 + 0.6*t_c_v/x_c_m_v + 100*t_c_v^4)*(1.34*M^0.18*(cos(Lambda_v))^0.28); 
 
Q_v = 1.05; 
 
%Empenagem horizontal 
 
S_wet_t = 50.27; %ft^2 
 
l_t = 2.7978; %ft (reference length = cuerda media aerodinámica) 
Re_t = 38.21*(l_t/k_skin)^1.053; %R_cutoff 
Cf_turb_t = 0.455/((log10(Re_t))^2.58*(1 + 0.144*M^2)^0.65); 
Cf_t = Cf_turb_t; 
 
t_c_t = 0.09; 
x_c_m_t = 0.309; 
Lambda_t = 12.684*(pi/180); %Rad 
FF_t = (1 + 0.6*t_c_t/x_c_m_t + 100*t_c_t^4)*(1.34*M^0.18*(cos(Lambda_t))^0.28); 
 
Q_t = 1.05; 
 
%Miscelaneous 
 
A_max = 1.12*10.7639; %ft^2 
u = 2.925*(pi/180); %Rad 
D_q_ups = 3.83*u^2.5*A_max; 
 
 
A_windsh = 0.479*10.7639; %ft^2 
D_q_windsh = 0.07*A_windsh; 
 
CD_ups = (D_q_ups)/S_ref; 
CD_windsh = (D_q_windsh)/S_ref; 
CD_ups_MAV = (D_q_ups)/S_ref_MAV; 
CD_windsh_MAV = (D_q_windsh)/S_ref_MAV; 
 
CD_mis = CD_ups + CD_windsh; 
CD_mis_MAV = CD_ups_MAV + CD_windsh_MAV; 
 
%Leakage & Protuberance: 
 
L_P_factor = 1.075;  
%El Leakage and Protuberance Drag añade un 5-10% del total parasite drag 
%(For propeller aircraft) 
 
%Total: 
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CD_0 = L_P_factor*(CD_mis + (Cf_fus*FF_fus*Q_fus*S_wet_fus)/S_ref + ... 
    (Cf_w*FF_w*Q_w*S_wet_w)/S_ref + ... 
    (Cf_v*FF_v*Q_v*S_wet_v)/S_ref + ... 
    (Cf_t*FF_t*Q_t*S_wet_t)/S_ref); 
 
CD_0_MAV = L_P_factor*(CD_mis_MAV + (Cf_fus*FF_fus*Q_fus*S_wet_fus_MAV)/S_ref_MAV 
+ ... 
    (Cf_w_MAV*FF_w_MAV*Q_w_MAV*S_wet_w_MAV)/S_ref_MAV + ... 
    (Cf_v*FF_v*Q_v*S_wet_v)/S_ref_MAV + ... 
    (Cf_t*FF_t*Q_t*S_wet_t)/S_ref_MAV); 
 
% ARRASTO INDUCIDO: 
 
AR_w = 6.45; 
e = 1.78*(1 - 0.045*(AR_w^0.68)) - 0.64; 
k = 1/(pi*AR_w*e); 
 
 
AR_w_MAV = 8.2; 
e_MAV = 1.78*(1 - 0.045*(AR_w_MAV^0.68)) - 0.64; 
k_MAV = 1/(pi*AR_w_MAV*e_MAV); 
 
 
%CD_i = k*CL^2;  
%% %% ------------------------- Weights Estimation ------------------------ %% 
 
%% Wing Maverick 
 
rho_cr = 0.90466; % lbm/ft^3 
W_fw = 292.38; % lbs 
q = 2018.90148; 
N_z = 1.5 * 1.5; % adim 
W_dg = 2167.95; % lbs 
lambda_w = 0.5;  
 
W_wing_MAV = 0.036 * S_ref_MAV^0.758 * W_fw^0.0035 * 
(AR_w_MAV/cos(Lambda_w)^2)^0.6 * q^0.006 * ... 
         lambda_w^0.04 * (100*t_c_w/cos(Lambda_w)^2)^-0.3 * (N_z*W_dg)^0.49; 
W_wing_MIL = 112.92; % lbs 
 
%% Arrasto total: 
 
 
S_ref_m2 = 0.092903*S_ref; %m^2 
S_ref_m2_MAV = 0.092903*S_ref_MAV; %m^2 
Frac_takeoff_inicial = 0.970; 
Frac_cruz_takeoff = 0.985; 
Weight_cruz = (2758.54*4.4482)*Frac_cruz_takeoff*Frac_takeoff_inicial; %Newtons 
Weight_cruz_MAV = ((2758.54+W_wing_MAV-
W_wing_MIL)*4.4482)*Frac_cruz_takeoff*Frac_takeoff_inicial; %Newtons 
 
D_0_MIL = @(V) 0.5*rho_cr*S_ref_m2*CD_0*V.^2; 
D_0_MAV = @(V) 0.5*rho_cr*S_ref_m2_MAV*CD_0_MAV*V.^2; 
 
%D_i = @(V) 
0.5*rho_SL*S_ref_m2*V.^2*k.*((2*Weight_cruz)./(rho_SL*V.^2*S_ref_m2)).^2; 
D_i_MIL = @(V) (2*k*Weight_cruz^2)./(rho_cr*V.^2*S_ref_m2); 
D_i_MAV = @(V) (2*k*Weight_cruz_MAV^2)./(rho_cr*V.^2*S_ref_m2_MAV); 
D_tot_MIL = @(V) D_0_MIL(V) + D_i_MIL(V); 
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D_tot_MAV = @(V) D_0_MAV(V) + D_i_MAV(V); 
 
 
 
%%  
 
V_stall = 63.8*1.60934*0.277778; %m/s 
V_max = 400*0.277778; %m/s 
a = 2; 
V = linspace(V_stall - a,V_max + a,1000); 
 
%% %Plotear D_0, D_i y D_tot en función de V. 
 
 
 
figure(1) 
hold on 
plot(V*3.6, D_0_MIL(V),'b',V*3.6, D_i_MIL(V),'r',V*3.6, D_tot_MIL(V),'k') 
xline(v_cruz*3.6,'-.k') 
title('Arrasto aeronave Milano f(V)'); 
legend({'Arrasto parasita','Arrasto induzido','Arrasto total','V 
cruzero'},'Location','North') 
xlabel('Velocidade (km/h)') 
ylabel('Forca de arrasto (N)'); 
hold off 
 
figure(2) 
hold on 
plot(V*3.6, D_0_MAV(V),'b',V*3.6, D_i_MAV(V),'r',V*3.6, D_tot_MAV(V),'k') 
xline(v_cruz*3.6,'-.k') 
title('Arrasto aeronave Maverick f(V)'); 
legend({'Arrasto parasita','Arrasto induzido','Arrasto total','V 
cruzero'},'Location','North') 
xlabel('Velocidade (km/h)') 
ylabel('Forca de arrasto (N)'); 
hold off 
 
figure(3) 
hold on 
plot(V*3.6,D_tot_MAV(V),'g',V*3.6,D_tot_MIL(V),'r') 
xline(v_cruz*3.6,'-.k') 
title('Arrastos totais ambas aeronaves f(V)'); 
legend({'Arrasto total Maverick','Arrasto total Milano'},'Location','North') 
xlabel('Velocidade (km/h)') 
ylabel('Forca de arrasto (N)'); 
hold off 
 
%% %Plotear CD vs CL. 
 
 
 
CL_CD = -0.4:0.1:1.8; 
CD_MIL = CD_0+k*(CL_CD).^2; 
CD_MAV = CD_0_MAV+k_MAV*(CL_CD).^2; 
 
figure(4) 
Plot = plot(CD_MIL,CL_CD,'r',CD_MAV,CL_CD,'g'); 
title('CD vs CL'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','North'); 
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xlabel('CD') 
ylabel('CL'); 
 
 
%% Plotear CL vs alpha 
 
alpha = -6:0.5:14; 
m_alpha_MIL = 0.085; 
m_alpha_MAV = 0.089; 
 
CL_MIL = m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473; 
CL_MAV = m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553; 
 
figure(5) 
Plot = plot(alpha,CL_MIL,'r',alpha,CL_MAV,'g'); 
title('CL vs Alpha'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','North'); 
xlabel('Alpha [deg]') 
ylabel('CL'); 
 
%% Plotear CD vs alpha 
 
alpha = -6:0.5:17; 
CD_MIL = CD_0+k*(m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473).^2; 
CD_MAV = CD_0_MAV+k_MAV*(m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553).^2; 
 
figure(6) 
Plot = plot(alpha,CD_MIL,'r',alpha,CD_MAV,'g'); 
title('CD vs Alpha'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','North'); 
xlabel('Alpha [deg]') 
ylabel('CD'); 
 
%% %Plotear Fator Arrasto Induzido. 
 
 
 
CL_CD = -0.4:0.1:1.8; 
CL_CD_cuad = CL_CD.^2; 
CD_MIL = CD_0+k*(CL_CD).^2; 
CD_MAV = CD_0_MAV+k_MAV*(CL_CD).^2; 
 
figure(7) 
Plot = plot(CL_CD_cuad,CD_MIL,'r',CL_CD_cuad,CD_MAV,'g'); 
title('Fator de Arrasto Induzido'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','North'); 
xlabel('CL^2') 
ylabel('CD'); 
 
%% %Plotear Fator de Alcance. 
 
 
 
alpha = -6:0.5:17; 
CD_MIL = ((m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473).^(1/2))./(CD_0+k*(m_alpha_MIL*(alpha-
13.9)+1.473).^(2)); 
CD_MAV = ((m_alpha_MAV*(alpha-
13.8)+1.553).^(1/2))./(CD_0_MAV+k_MAV*(m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553).^(2)); 
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figure(8) 
Plot = plot(alpha,CD_MIL,'r',alpha,CD_MAV,'g'); 
title('Fator de Alcance'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','North'); 
xlabel('Alpha') 
ylabel('(CL^1/2)/CD'); 
%% %Plotear E en función de alpha. 
 
 
 
alpha = -6:0.5:17; 
E_MIL = (m_alpha_MIL*(alpha-13.9)+1.473)./(CD_0+k*(m_alpha_MIL*(alpha-
13.9)+1.473).^2); 
E_MAV = (m_alpha_MAV*(alpha-13.8)+1.553)./(CD_0_MAV+k_MAV*(m_alpha_MAV*(alpha-
13.8)+1.553).^2); 
 
figure(9) 
Plot = plot(alpha,E_MIL,'r',alpha,E_MAV,'g'); 
title('Eficiencia Aerodinamica'); 
legend({'Milano','Maverick'},'Location','Southeast'); 
xlabel('Alpha') 
ylabel('E'); 
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Apê ndicê B – Extraçó ês ANSYS CFX 
15.0 
  

Em seguida, serão apresentadas imagens extraídas das simulações Ansys 15.0, como os 

critérios de convergência, os próprios valores das polares ou a estruturação em módulos do 

projeto. 

• Estrutura dos módulos da simulação. 

 

 

 

 

 

 

 

• Critérios de convergência e monitoramento das soluções até a estabilidade  
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• Valores das polares aeronave Milano 

 

 

 
 
 
 

• Valores das polares aeronave Maverick 
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ANEXO A – Rêlató riós da Matê ria 
Prójêtó dê Aêrónavês I 

 

Este Anexo apresenta os diferentes relatórios utilizados como base para a definição das 

superfícies das aeronaves, assim como as diferentes condições e limitações de vôo mencionadas 

ao longo do trabalho. 
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