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Estabilidade Longitudinal Estática da Aeronave 
Completa

� Nas aulas anteriores, estudou-se a contribuição de cada 
elemento da aeronave isoladamente (asa, estabilizador 
horizontal e fuselagem), porém para se avaliar os critérios 
de estabilidade longitudinal estática deve-se realizar uma 
análise da aeronave como um todo.

� Como forma de se determinar os critérios que garantem a 
estabilidade longitudinal estática de uma aeronave, é
importante que o estudante tenha em mente a equação 
fundamental do momento de arfagem ao redor do CG da 
aeronave reescrita a seguir.
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aaMaMMCGa CCC aa ×+= 0



Soma dos Componentes
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� O cálculo da contribuição total para a estabilidade longitudinal 
estática pode ser realizado a partir da soma das contribuições de 
cada elemento isoladamente, assim, a equação pode ser 
desmembrada e o cálculo de CM0a e CMaa podem ser determinados da 
seguinte forma:

tMfMwMaM CCCC 0000 ++=

tMfMwMaM CCCC aaaa ++=

� O resumo das equações que permitem a determinação da 
contribuição de cada um dos componentes de uma aeronave para a 
determinação dos critérios de estabilidade longitudinal estática está
apresentado a seguir:



Modelo Matemático – Estudo de Multhopp – Cm0f

� Para a determinação do coeficiente de momento da fuselagem na 
condição de ângulo de ataque nulo pode-se utilizar a equação 
apresentada a seguir.
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� A qual pode ser aproximada pela somatória apresentada a seguir.
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Contribuição da Asa
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( )acCGwLMacwwM hhCCC -×+= 00

( )acCGwLwM hhCC -×= aa



Contribuição da Fuselagem
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Contribuição do Estabilizador Horizontal
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Gráfico para Estabilidade Longitudinal Estática 
para a Aeronave Completa
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� O gráfico que mostra a variação do coeficiente de momento para a 
aeronave completa em função do ângulo de ataque está

apresentado na figura a seguir.



Análise Teórica da Figura
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� A análise da figura permite comentar que o ângulo de ataque 
necessário para a trimagem da aeronave a trim, representa o ângulo 
necessário para se manter a aeronave em condições de equilíbrio 
estático  quando livre de qualquer perturbação, quer seja externa 
ou então por movimentação de comando. 

� A determinação do ângulo de trimagem está diretamente 
envolvida com o controle da aeronave e por ser algo de extrema 
importância para o vôo estável de uma aeronave, esse conceito 
será discutido em maiores detalhes na seção destinada ao 
controle longitudinal da aeronave.



Equações Completas
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� A partir dos conceitos apresentados, as equações completas para 
o cálculo de CM0a e CMaa podem ser escritas do seguinte modo:
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Gráfico que Mostra a Contribuição de Todos os 
Componentes
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Definição do Ponto Neutro

Aula 22 Prof. MSc. Luiz Eduardo Miranda J. Rodrigues

� O ponto neutro de uma aeronave pode ser definido como a 
localização mais posterior do CG com a qual a superfície 
horizontal da empenagem ainda consegue exercer controle sobre 
a aeronave e garantir a estabilidade longitudinal estática, ou seja, 
representa a condição para a qual a aeronave possui estabilidade 
longitudinal estática neutra.

� Com o CG da aeronave localizado no ponto neutro, o coeficiente 
angular da curva CMCG x a é igual a zero, ou seja, CMa=0, e como 
visto nos critérios de estabilidade, uma aeronave somente possui 
estabilidade longitudinal estática quando CMa<0, portanto, o ponto 
neutro define a condição mais critica para a garantia da 
estabilidade longitudinal estática de uma aeronave.



Representação Gráfica
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� O conceito do ponto neutro pode ser utilizado como um processo 
alternativo para se verificar a estabilidade longitudinal estática de 
uma aeronave, pois de acordo com a posição do CG em relação à
posição do ponto neutro, o coeficiente angular da curva CMCG x a
pode ser negativo, nulo ou positivo como pode ser observado na 

figura.



Notações de CG e Ponto Neutro
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� Tanto a medida da posição do CG (      )    quanto do ponto neutro 
(   ) são referenciadas como porcentagem da corda média 
aerodinâmica e medidas a partir do bordo de ataque da asa, 
dessa forma, a condição de coeficiente angular negativo para a 
curva CMCG x a somente será obtido quando             , ou seja, 
uma aeronave possuirá estabilidade longitudinal estática enquanto 
o centro de gravidade estiver localizado antes da posição do ponto 
neutro. As notações      e      são utilizadas para indicar a posição 
em relação à corda média aerodinâmica.
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Modelagem Matemática do Ponto 
Neutro
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� A figura mostra as posições do CG e do ponto neutro de uma 
aeronave necessárias para se garantir a estabilidade longitudinal 
estática.
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Comentários sobre a Equação
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� Na equação é importante citar que não se realizou nenhum processo de 
correção no volume de cauda horizontal VH devido a movimentação do 
CG. Esta movimentação provoca uma mudança imediata no comprimento 
de cauda lh, porém como esta diferença geralmente é muito pequena, o 
seu efeito pode ser desprezado no cálculo fornecendo ainda assim 
resultados confiáveis.

� A localização do ponto neutro obtida com a solução da equação é
chamada de ponto neutro de manche fixo, essa nomenclatura é utilizada 
para aeronaves que possuem superfícies de comando que podem ser 
fixadas em qualquer ângulo de deflexão desejado, ou seja, quando o 
piloto realiza uma movimentação nos comandos da aeronave, a superfície 
de controle acionada se desloca para a posição desejada e lá permanece 

até que um novo comando seja aplicado.



Relação com a Corda Média Aerodinâmica
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� Ainda em relação à equação, o resultado obtido será um valor que 
referencia a porcentagem da corda média aerodinâmica e é medido como 
citado anteriormente a partir do bordo de ataque da asa além de 
representar a posição mais traseira do CG para o qual ainda é possível se 
garantir a estabilidade longitudinal estática, portanto, torna-se claro e 
intuitivo observar que enquanto o CG da aeronave estiver localizado 
antes do ponto neutro a aeronave será longitudinalmente estaticamente 
estável e portanto CMaa < 0, quando o CG coincidir com o ponto neutro a 
aeronave possuirá estabilidade longitudinal estática neutra e portanto 
CMaa = 0 e quando o CG estiver localizado após o ponto neutro a 
aeronave possuirá instabilidade longitudinal estática e portanto CMaa > 0.



Relação Gráfica do Ponto Neutro
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� De acordo com a análise gráfica, é possível observar que quando o CG
coincidir com o ponto neutro, o coeficiente de momento CMCG em função 
do ângulo de ataque a é constante, pois CMaa = 0, e, dessa forma, 
fazendo-se uma analogia com o centro aerodinâmico de uma asa, que 
representa o ponto sobre o perfil no qual o momento é constante e 
independe do ângulo de ataque, o ponto neutro pode ser considerado 
como o centro aerodinâmico do avião completo.

� As aeronaves são projetadas para uma posição fixa do CG, quando o 
mesmo é deslocado para trás da posição de projeto, o coeficiente angular 
CMaa torna-se cada vez mais positivo e a aeronave torna-se menos 
estável, na posição específica em que CMaa = 0 significa dizer que o CG
da aeronave atingiu o ponto neutro e portanto tem-se uma condição de 
estabilidade longitudinal estática neutra.



Definição de Margem Estática

Aula 22 Prof. MSc. Luiz Eduardo Miranda J. Rodrigues

� A margem estática representa um elemento importante para se definir o 
grau de estabilidade longitudinal estática de uma aeronave, a margem 
estática ME representa a distância entre o ponto neutro e o CG da 
aeronave e pode ser determinada analiticamente a partir da aplicação da 
equação a seguir.

CGPN hhME -=



Análise da Margem Estática
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� Pela análise da figura é possível observar que a margem estática 
representa uma medida direta da estabilidade longitudinal estática 
de uma aeronave e como forma de se atender os critérios CM0a > 0 
e CMaa < 0, a margem estática dever ser sempre positiva, 
indicando que o CG está posicionado antes do ponto neutro.

� Para aeronaves que participam da competição AeroDesign uma 
margem estática compreendida entre 10% e 20% traz bons 
resultados quanto à estabilidade e manobrabilidade da aeronave.

� Como a margem estática indica a característica de estabilidade 
longitudinal estática de uma aeronave, pode-se concluir que 
quanto menor for o seu valor menor será a distância entre o CG e 
o ponto neutro e consequentemente menor será a estabilidade 
estática da aeronave.



Influência da Margem Estática
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� A figura mostra a influência da posição do CG e por conseqüência da 
margem estática com relação ao ponto neutro e aos critérios necessários 
para a estabilidade longitudinal estática de uma aeronave.

� É possível observar que o aumento da margem estática proporciona um 
coeficiente angular CMaa cada vez mais negativo contribuindo para o 
aumento da estabilidade estática, pois neste ponto é muito importante 
comentar que o deslocamento excessivo do CG para frente pode trazer 
complicações de controlabilidade e manobrabilidade da aeronave. 



Conceitos sobre o Controle Longitudinal
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� O controle de uma aeronave pode ser 
realizado mediante a deflexão das 
superfícies sustentadoras da mesma, a 
deflexão de qualquer uma das superfícies 
de controle cria um incremento na força 
de sustentação que produz ao redor do 
CG da aeronave um momento que 
modifica a atitude de vôo.



Modos de Controle Longitudinal
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� O controle longitudinal ou controle de arfagem é obtido pela 
mudança da força de sustentação originada no estabilizador 
horizontal da aeronave, para os aviões que participam da 
competição AeroDesign, a superfície horizontal da empenagem
pode ser completamente móvel ou parcialmente móvel como 
mostram os modelos apresentadas na figura.



Comentários sobre o Controle Longitudinal
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� Tanto em um caso como em outro, a mudança do ângulo de ataque do 
profundor ou então a deflexão da superfície móvel do estabilizador horizontal 
provoca um momento ao redor do CG da aeronave devido ao aumento da 
força de sustentação na superfície horizontal da empenagem. Os principais 
fatores que afetam diretamente a qualidade do controle longitudinal estático 
de uma aeronave são: a eficiência de controle, os momentos de articulação e 
o balanceamento aerodinâmico e de massa da aeronave.

� A eficiência de controle representa a medida de quão eficiente é a deflexão 
do controle para se obter o momento necessário para se balancear a 
aeronave, os momentos de articulação definem a intensidade da força 
necessária para a aplicação do comando, ou seja, em uma aeronave que 
participa do AeroDesign representam um fator de extrema importância para a 
correta seleção dos servo-comandos que serão utilizados, pois permitem 
definir a força tangencial que movimentará a superfície de controle, o 
balanceamento aerodinâmico e de massa da aeronave permite definir uma 
faixa de valores aceitáveis para não se exigir demasiadamente de forças para 
a deflexão dos comandos.



Modos de Controle Longitudinal
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� Como ponto inicial para a avaliação das condições necessárias 
para se garantir o controle longitudinal estático de uma aeronave 
em uma condição de vôo reto e nivelado considere a aeronave 
trimada em um determinado ângulo de ataque a = a trim como 
mostra a figura.



Velocidade de Trimagem
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� Pela análise da figura, é intuitivo observar que o ângulo de ataque 
para trimagem a = a trim mostrado corresponde a um determinado 
coeficiente de sustentação CLtrim definido para a condição de vôo 
do instante mostrado, ou seja, a aeronave está voando com uma 
determinada velocidade em um ângulo de ataque fixo a = a trim, e, 
pela equação fundamental da força de sustentação pode-se 
escrever que:

Ltrimwtrim CSvLW ××××== 2
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Análise da Equação
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� Assim, pela solução da equação é possível determinar a velocidade na qual a 
aeronave se encontra trimada (balanceada ao redor do CG) em um determinado 
ângulo de ataque.

� Porém, como comentado, o ângulo de trimagem mostrado na figura define uma 
condição de balanceamento apenas para um determinado CLtrim e uma 
determinada velocidade de trimagem vtrim, caso o piloto deseje reduzir ou aumentar 
a velocidade da aeronave um novo ângulo de trimagem será obtido, pois no caso 
de uma redução na velocidade de vôo será necessário o aumento do ângulo de 
ataque para se manter o vôo reto e nivelado da aeronave e, portanto, um 
desbalanceamento será criado ao redor do CG necessitando uma deflexão da 
superfície de comando como forma de se criar um incremento na força de 
sustentação que fará com que a aeronave se torne balanceada novamente, 
garantindo o controle longitudinal da mesma.

� Do mesmo modo, um aumento da velocidade provoca uma redução do ângulo de 
ataque e novamente um desbalanceamento será criado ao redor do CG fazendo 
com que a aeronave saia de sua condição de equilíbrio, portanto, em ambos os 
casos, se não houver uma deflexão da superfície de comando o avião não poderá
ser trimado em qualquer outro ângulo diferente de a trim nem em qualquer outra 
velocidade diferente de vtrim.



Comentários da Equação

Aula 22 Prof. MSc. Luiz Eduardo Miranda J. Rodrigues

� Em uma situação de vôo é obvio que isto representa uma condição indesejável, 
pois uma aeronave deve ser capaz de voar balanceada em qualquer condição que 
se deseje, quer seja para baixas ou para altas velocidades, portanto, em função 
das considerações apresentadas, para que uma aeronave possa ser trimada em 
diferentes condições de vôo é necessário que ocorra uma deflexão da superfície 
de comando criando um incremento na força de sustentação capaz de gerar o 
momento de equilíbrio ao redor do CG para balancear a aeronave em um novo 
ângulo de ataque.

� Como em aeronaves que participam da competição AeroDesign o CG é um ponto 
fixo resultante do projeto desenvolvido e a margem estática é fechada em um 
determinado valor, a única forma de se criar um momento de controle ao redor do 
CG e balancear a aeronave em um novo ângulo de ataque é obter o incremento na 
força de sustentação a partir da variação de CM0a, mantendo o coeficiente angular 
CMaa da curva CMCG x a constante pois como mostrado na fgura, a mudança de 
inclinação do coeficiente angular CMaa somente é possível com deslocamento do 
CG para uma posição diferente da posição original de projeto, o que proporciona 
uma mudança na margem estática afetando diretamente os critérios de 
estabilidade da aeronave.



Mecanismo de Variação do CM0a
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� Para se compreender o mecanismo de variação de CM0a a seguir 
é apresentado o equacionamento utilizado para se determinar o 
incremento da força de sustentação, tanto para o profundor
totalmente móvel como para a condição de superfície composta 
por estabilizador e profundor articulado a formulação e o princípio 
de controle são os mesmos, assim, para modelar 
matematicamente a situação exposta, considere o profundor
totalmente articulado em uma determinada posição inicial como 

mostra a figura.



Ângulo de Ataque do Profundor
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� Na figura anterior é possível identificar o ângulo de ataque 
absoluto do profundor a t definido anteriormente e calculado pela 
equação a seguir.

( )twwt ii +--= eaa

� Como o perfil aerodinâmico 
geralmente utilizado para o 
profundor é simétrico tem-se 
que para a t = 0º, CLt = 0, e, 
portanto, a curva característica 
do coeficiente de sustentação 
em função do ângulo de ataque 
absoluto do profundor pode ser 
representada pelo modelo 
mostrado na figura.



Deflexão do Profundor
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� Caso se deseje alterar a condição de trimagem da aeronave para 
um novo ângulo de ataque em uma nova velocidade de vôo, será
necessário a deflexão do profundor em uma quantidade angular d
como pode-se observar na figura.

� Para esta nova situação, o ângulo de ataque absoluto do 

profundor passa a ser dado por a ti + d, e, portanto:

( )deaa ++--= twwt ii



Incremento na Força de Sustentação
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� Na equação é possível perceber que a deflexão d do profundor provoca o 
aumento de a t e consequentemente um incremento no coeficiente de 
sustentação CLt é criado e assim a figura pode ser reapresentada do 
seguinte modo:



Equações Matemáticas
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� Pode-se notar que a deflexão do profundor pode ser utilizada 
como forma de se criar o incremento na força de sustentação 
necessário para a trimagem da aeronave em uma nova condição 
de vôo e o coeficiente de sustentação do profundor considerando 
a deflexão d pode agora ser escrito da seguinte forma:

( )daa +×= ttLLt CC

( )dah a +×××-+-×+= ttLHMCGfacCGLwMacwMCGa CVChhCCC )(



Análise das Equações de Controle
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� A partir das equações mostradas é possível observar que a deflexão do 
profundor por um ângulo d proporciona uma mudança em CMCGa porém 
mantém o mesmo coeficiente angular da curva uma vez que não houve 
mudança da posição do centro de gravidade da aeronave, dessa forma, 
com a deflexão do profundor é possível timar a aeronave em diferentes 
condições de vôo como mostra a figura.



Convenção de Sinais
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� Por convenção, seguindo o sistema de coordenadas utilizado na indústria 
aeronáutica, considera-se que uma deflexão do profundor no sentido 
horário é considerada positiva e uma deflexão no sentido anti-horário é
considerada negativa, portanto, a relação (a t + d) pode ser positiva ou 
negativa dependendo do sentido de deflexão utilizado, assim, a variação 
de CMCGa calculada tanto pode ser para mais ou para menos, 
transladando a curva CMCGa x aa ou para cima ou para baixo dependendo 
exclusivamente da rotação utilizada no profundor. A convenção de sinais 
adotada está apresentada na figura a seguir.



Trimagem da Aeronave
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� Para se garantir a capacidade de controle longitudinal de uma aeronave, 
esta deve possuir condições de ser balanceada em qualquer ângulo de 
ataque desejado compreendido entre uma condição de velocidade 
mínima de estol até a velocidade máxima. 

� Esta condição pode ser obtida através da determinação do ângulo de 
deflexão do profundor necessário para a trimagem da aeronave nas 
condições desejadas, este ângulo é referenciado no presente curso por 
dtrim e quando determinado para as condições extremas (velocidades de 
estol e máxima) identifica a faixa de deflexão positiva e negativa 
necessária para o profundor, neste ponto é importante citar que deflexões 
excessivas da superfície de controle pode ocasionar estol no estabilizador 
horizontal acarretando em perda se sustentação dessa superfície e a 
conseqüente perda de controle da aeronave, pois cria-se uma condição 
de instabilidade longitudinal estática na aeronave.



Trimagem na Velocidade de Estol
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� Considere que o piloto deseje voar em uma condição próximo à velocidade de 
estol, nessa situação o ângulo de ataque é elevado e o coeficiente de sustentação 
equivale a Clmáx, como a contribuição asa + fuselagem fornece um coeficiente de 
momento ao redor do CG negativo (sentido anti-horário) será necessário a criação 
de um momento positivo (sentido horário) para balancear a aeronave ao redor do 
CG e se manter o vôo da mesma na condição desejada, e, assim, a única maneira 
de se obter essa condição é uma deflexão do profundor no sentido anti-horário (d
negativo) para o qual o incremento no coeficiente de sustentação criado pela 
deflexão do comando cria ao redor do CG da aeronave um momento positivo que 
desloca o nariz da aeronave para cima aumentando o ângulo de ataque e 
balanceando os momentos ao redor do CG para a condição de velocidade de estol 
e assim um novo ângulo de trimagem a trim é obtido. A situação comentada está
ilustrada na figura mostrada a seguir.



Trimagem na Velocidade Máxima
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� A segunda condição extrema é referente a deflexão do comando para se trimar a 
aeronave em uma situação de vôo com velocidade máxima, para este caso, é
necessário um baixo ângulo de ataque e consequentemente um pequeno CL é
necessário pois a sustentação é quase que em sua totalidade produzida pela 
elevada velocidade da aeronave, como forma de se reduzir o ângulo de ataque da 
aeronave é necessário uma deflexão positiva (sentido horário) do profundor
criando ao redor do CG um momento negativo (sentido anti-horário) que propicia o 
balanceamento da aeronave para uma condição de velocidade máxima. 



Considerações sobre a Trimagem na 
Velocidade Máxima
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� A consideração apresentada para velocidade máxima possui um aspecto 
muito interessante quando se avalia o projeto e concepção de uma 
aeronave destinada a participar da competição AeroDesign, pois nessas 
aeronaves, geralmente o perfil aerodinâmico utilizado pela asa possui um 
arqueamento muito grande e o CG está localizado após o centro 
aerodinâmico do perfil o que propicia um coeficiente de momento 
negativo (sentido anti-horário) bastante elevado para os padrões dos 
perfis geralmente utilizados em aeronaves comerciais e, assim, 
praticamente em todas as análises realizadas, o ângulo de deflexão do 
profundor necessário para a trimagem de uma aeronave destinada a 
participar da competição AeroDesign em uma condição de velocidade 
máxima possui um valor positivo muito pequeno ou ainda em alguns 
casos é negativo, ou seja, mesmo nesta situação, o balanceamento de 
momentos ao redor do CG é obtido com uma deflexão do profundor no 
sentido anti-horário.



Equacionamento para Trimagem do Profundor
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� A partir dos conceitos apresentados, é possível obter uma equação algébrica que 
permite a determinação do ângulo de deflexão do profundor necessário para 
balancear a aeronave em qualquer condição de vôo desejada compreendida entre 
a velocidade de estol e a velocidade máxima da aeronave. Para se realizar esta 
análise considere um avião que possui estabilidade longitudinal estática cuja curva 
do coeficiente de momento ao redor do CG em função do ângulo de ataque está
apresentada na Figura a seguir.



Equacionamento - Análise da Figura
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� Pela análise da figura é possível observar que em uma condição de 
deflexão nula do profundor � p = 0° a aeronave se encontra balanceada 
em um ângulo de ataque � 1 que corresponde a uma determinada 
velocidade e coeficiente de sustentação. Nesta situação, o ângulo de 
deflexão do profundor necessário para a trimagem da aeronave pode ser 
obtido analiticamente a partir da equação de equilíbrio de momentos ao 
redor do CG da aeronave obtida previamente quando do estudo dos 
critérios necessários para a determinação da estabilidade longitudinal 
estática, assim, considere a equação fundamental que garante a 
estabilidade longitudinal estática reescrita a seguir.

aa ×+= aMaMMCGa CCC 0



Efeitos da Deflexão do Profundor
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� Para se trimar a aeronave em um novo ângulo de ataque � 2, será necessário a realização de 
uma deflexão do profundor por um ângulo � p que propiciará um incremento no coeficiente de 
sustentação do profundor CLt capaz de criar uma variação no coeficiente de momento ao redor 
do CG da aeronave deslocando a curva mostrada na figura para cima ou para baixo de acordo 
com o sentido da deflexão realizada. O efeito provocado pela deflexão do profundor na curva 
do coeficiente de momento ao redor do CG em função do ângulo de ataque pode ser 
observado na figura a seguir.



Análise do Gráfico e Equação para Trimagem
do Profundor
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� Pela análise do gráfico é possível observar que uma deflexão positiva no 
profudor (sentido horário) permite que a aeronave seja balanceada em 
um novo ângulo de ataque � 2 < � 1, caso a deflexão seja negativa (sentido 
anti-horário), a aeronave também será balanceada porém com um ângulo 
� 2 > � 1. Essa mudança no ângulo de trimagem é obtida pelo incremento 
do coeficiente de momento devido a deflexão da superfície de comando, 
dessa forma, considere que a deflexão do profundor ocasiona uma 
variação no coeficiente de momento ao redor do CG definido por DCMCGa, 
e, assim, as equações para se determinar o ângulo de trimagem do 
profundor podem ser escritas do seguinte modo:

ptLHaMaMMCGa CVCCC dha aa ×××-×+= 0
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Comentários sobre as Equações
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� A equação fornece o ângulo de deflexão do profundor necessário 
para se trimar a aeronave em qualquer ângulo de ataque � a

compreendido entre a velocidade de estol e a velocidade máxima 
da aeronave.

� Esta análise é importante para a determinação dos batentes 
máximos positivo e negativo para a deflexão do profundor
necessária para a trimagem da aeronave.

� Em relação ao projeto Aerodesign, esta análise é de grande valia 
para se determinar o curso de comando necessário ao profundor
durante a fase de montagem final da aeronave. 



Tema da Próxima Aula

� Análise de Estabilidade Direcional Estática.
� Princípios do Controle Direcional.
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