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RESUMO

O projeto de desenvolvimento de aeromodelo com a finalidade de participar da
competicdo anual de AeroDesign da SAE ocorre no IME desde o ano de 2001, com a
construcdo anual de um avido que procura como meta superar os resultados dos anos

anteriores e obter um desempenho cada vez melhor dentro do universo da prova.

De grande importancia para o desenvolvimento do contato pratico do formando
com a estrutura de projeto em seus mais variados aspectos, em 2017 o projeto ganha
grande destaque ao receber a posicdo de Projeto de Fim de Curso e de Iniciagéo a
Pesquisa, 0 apoio do proprio Instituto e da iniciativa privada e também a participacdo dos

alunos do 1° ao 3° ano da instituicéo.

Neste trabalho estdo descritos desde a primeira fase de avaliagdo do desenho e
discussdes acerca das decisdes da equipe até as fases finais da construcdo do protétipo e
modificacdes de otimizacdo do projeto. Definiram-se, por exemplo, parametros que
visam obter uma maior sustentacdo na asa, privilegiando duas caracteristicas de
desempenho que sdo de consideravel importancia para a competi¢cdo: o comprimento
necessario para decolagem e a quantidade de carga paga possivel de ser carregada em
voo. Neste projeto também se optou por aumentar o avido, sabendo que o modelo anterior

da instituicdo subutilizou as dimensdes-limite regulamentares.

Palavras-chave: Aerodesign, Projeto de Engenharia, Aerodinamica, Controle.
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ABSTRACT

The production of a small-scale model airplane to compete in SAE’s AeroDesign
Annual Competition takes place at IME since 2001. The project’s objective is the
continuous improvement of the results from the previous years in the competition as well

as the overall performance of the several aspects of the model airplane.

The project, which is of great importance for the students’ practical abilities
development, gains special prominence in 2017, not only as a Graduation Project and
Research Initiation for the senior students, but also for the learning of students from all

the other classes. It is also supported by the Institute and the private sector.

This paper describes the majority of the project's steps, from the first design
evaluation phase and early team decisions to the final prototype construction stages and
optimization analysis, For example, parameters have been modified in order to obtain
greater wing lift, prioritizing two performance characteristics that are of considerable
importance for the competition: takeoff distance and cargo. In this project, it was also
decided to increase the airplane's size since our previous model underutilized the

regulatory limit dimensions.

Keywords: Aerodesign, Engineering Project, Aerodynamics, Control.
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1. INTEGRACAO DO PROJETO
1.1.INTRODUCAO

A equipe Zefiro participa, em 2017, pela terceira vez consecutiva, da competi¢do
SAE Aerodesign. As experiéncias adquiridas nesses anos tém servido de grande
motivacao para 0s membros da equipe buscarem adquirir novos conhecimentos relativos
ao projeto aeronautico, além do aprendizado com os erros cometidos. Vale ressaltar, que
o feedback fornecido pela banca é um grande norteador na melhora do grupo.

No presente trabalho esta apresentado o projeto de 2017, desde a sua concepcao,
até a construcdo do prototipo e sua validacéo, identificando-se as decis6es e dificuldades
encontradas pela equipe.

1.2.FASES E METODOLOGIA DO PROJETO

O projeto desenvolvido pela equipe Zéfiro para a competicdo SAE Aerodesign
segue, em geral, algumas fases bem definidas:

1 2.1) Projeto Informacional;
2.2) Projeto Conceitual;
2.3) Projeto Preliminar;
2.4) Construcéo;

2.5) Teste;

2.6) Avaliacéo.

E R I

1.2.1. PROJETO INFORMACIONAL

Essa fase do projeto consistiu do levantamento dos requisitos a serem cumpridos,
de informacdes de experiéncias de outras equipes e, principalmente, das metas a serem
definidas com o intuito de otimizar a pontuacdo a ser obtida pela equipe. Ao tomar
decisbes, desde o inicio do projeto, surge a necessidade de escolher entre parametros que
produzem resultados mais satisfatdrios. Nesse sentido, faz-se necessario estabelecer
requisitos que serdo prioritarios e outros que serdo deixados em segundo plano, ainda que
sejam relativamente comprometidos em funcdo das decisbes tomadas. A lista de
prioridades nasce, portanto, como guia das tomadas de deciséo ao longo do projeto.

Assim, fez-se um estudo detalhado das pontuagdes obtidas pelas 30 melhores
equipes de 2016 em cada quesito, e se estabeleceu uma lista de prioridades, a partir das
quais o projeto de 2017 foi baseado, conforme a Figura 1.

Da analise realizada, nota-se que trés topicos representam o maior percentual da
pontuacdo obtida no final da competicéo: relatorio, carga Util e acuracidade.
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Do historico da equipe Zéfiro, observa-se que a pontuacdo decorrente de
acuracidade e previsao de peso vazio era muito baixa. Além disso, em 2016, a carga Util
levantada néo foi satisfatoria.

Portanto, o projeto de 2017 priorizou 0s seguintes quesitos: maior carga Util, melhorar a
acuracidade e previséo de peso vazio.

Distribuicao da pontuacédo em 2016

250
200
o)
ek 150 = Pontos Carga
©
2 Pontos EE
c
gc_’ 100 Pontos Acurac.
> J\
Pontos voo
50 Relatorio
0

1234567 8 9101112131415161718192021222324252627282930
Equipe (por posicdo ao final da competi¢éo)

Figura 1. Analise de pontuacao.

1.2.2. PROJETO CONCEITUAL

Durante a fase de projeto conceitual, foram definidas as primeiras diretrizes da
aeronave, com a intencdo de atingir, da melhor forma possivel os requisitos obrigatorios
e desejaveis acertados pela equipe. Cada decisdo tomada é discutida, devendo ser
justificada depois do brainstorm inicial.

Nas reunides executadas com os membros da equipe, foram decididas, em um
primeiro momento:

9 Posicéo e formato da asa:

1 Asa média ou baixa, de forma a utilizar o0 maximo possivel do diametro do cone
e um melhor aproveitamento do efeito solo, diminuindo o tamanho de pista
necessario a decolagem;

1 Formato retangular/trapezoidal, visando uma maior facilidade de construcéo e
melhor forma de propagacdo de estol do que aquela em uma asa totalmente
trapezoidal;

9 Aspect ratio reduzido em relacdo aos anos anteriores, de modo a se obter uma
maior area de area projetada;
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91 Posicdo do motor: Tractor (motor a frente do avido), que, segundo
(ANDERSON,1999), permite um escoamento sem perturbacdes para a hélice,
favorece a posicao do centro de gravidade do aviédo e fornece melhor refrigeracéo
para o motor.

1 Compartimento de carga:

0 Retirada de carga a ser realizada por cima, de forma simples e rapida.

1 Fuselagem:

o Estrutura trelicada;

0 Tail boom integrado a fuselagem, como peca Unica.

1 Empenagem:

o Estrutura Convencional, pois segundo (RAYMER,1992), essa
configuracdo fornece estrutura e controles adequados para avides de
pequenas cargas. Além disso, as melhores equipes classificadas na
competicdo em 2016 utilizaram a estrutura convencional. Tem baixo peso
estrutural e boas qualidades de controle.

o Trem de pouso: mantida a configuragdo em triciclo, por garantir controle
e estabilidade em solo.

0 Hélice: Optou-se por uma hélice nylon, de modelo bi-pé e passo fixo, pois
sdo mais comuns em avides da competicdo e possuem boa confiabilidade
no desempenho do voo.

Uma vez definido o projeto conceitual da aeronave, obteve-se um primeiro layout
do projeto, conforme apresentado na Figura 2.

Figura 2.Projeto Conceitual
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1.2.3. PROJETO PRELIMINAR

Uma vez definido o i | a y douatidad no projeto conceitual, os célculos das
dimensGes da aeronave comecaram a ser realizados, mantendo-se sempre o cuidado de
satisfazer os requisitos obrigatorios.

A primeira decisdo a ser tomada pela equipe foi ter 13kg de carga util, pois
baseando-se nos resultados das equipes vencedoras de 2016, tal carga poderia nos garantir
uma melhor pontuacdo em 2017. A segunda, foi estimar o maior comprimento de
envergadura que se poderia ter, satisfazendo as restricdes do cone. Dessa forma, fixou-se
que a envergadura teria 2,3m.

Com o objetivo de aumentar a area projetada, arbitrar uma razao de aspecto menor
do que os dos projetos anteriores foi uma opgéo. A partir de uma rotina de célculo criada
em MATLAB, conforme a Figura 3, no qual se verificava velocidade de estol e area
projetada como outputs, foram determinadas a razdo de aspecto O 'Y @ e a area
projetada da asa.

A proporcéo de &rea das partes retangular e trapezoidal também foram definidas
por meio da rotina citada, segundo uma formulacao sugerida por (TORENBEEK, 1976)
e com base nos projetos anteriores da equipe.

%COORDENADAS DO CENTRO RERODINAMICO SEGUNDCO TORENBEEK
razao_x = ((1+2%lamb)* (1-r)*(1-r))/ (3* ((1+lamb) + (1-lamb) *r));
0.5%b*tan (diedro*pi/180)+0.25%c_raiz

X barra

= ((1+2*%lamb)+(l-lamb) *r+(1-lamb) *r~2) /(3*[ (1+1amb)+ (1-lamb) *r]);
y barra=0.5*%b¥razao y
z barra = 0.5*b*tan(diedro*pi/180)

razao_y

% ESTIMATIVA DO CLmax

CImax=1.22146%0.5%Clmax;

delta = 0.0104;

e = 1/ (1l+delta)

a = a0/ (1+(57.3*%a0/ (pi*e*AR)) ) 2coeficiente de CLXalfa em grau~-1

Vstall= sgrt(2*Wgross/ (dens*Clmax*Sref))
Vdecol=1.2*Vstall

Figura 3.Rotina de Calculo

Um ponto inovador para o projeto em 2017 foi quanto a selecdo de perfis
aerodinamicos. Durante dois anos seguidos, se utilizou o perfil SELIG 1223 na asa, 0
qual é um perfil de alta sustentagcdo. No entanto, com um maior nimero de integrantes na
equipe, foi possivel realizar mais simulagdes no XFRL5 em busca de perfis com melhor
desempenho do que o0 SELIG 1223. Apos esse estudo, chegou-se a conclusdo que o perfil
hibrido formado por 90% do SELIG 1223 e 10% do EPLER 423 apresentaria maior
sustentacdo e maior eficiéncia aerodindmica. Além disso, durante a construcdo da
aeronave, o perfil SELIG 1223, por ter o seu bordo de fuga com pouca espessura,
quebrava facilmente. Com o perfil hibrido, o problema de construcéo foi amenizado.

Para as empenagens, conforme recomenda (TORENBEEK, 1976), fez-se uma
analise dos perfis simétricos NACA 0008, NACA 0009, NACA0012 e EPPLER 168. O
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perfil escolhido foi o NACA 0012, por apresentar maior sustentacdo para o Reynolds
utilizado.

Uma vez terminada essa fase inicial do projeto, na qual se tinham definidos os
perfis aerodinamicos e a asa, a equipe de Aerodinamica forneceu os i 0 u t pparatas 0
areas de Desempenho, Cargas e Estabilidade.

Para o dimensionamento das empenagens vertical e horizontal, as areas de
Aerodindmica, Estabilidade e Desenho trabalharam simultaneamente. A equipe de
Desenho verificava se as dimensdes fornecidas pela Aerodindmica satisfaziam as
restricdes geométricas. Uma vez satisfeitas, esses valores eram passados para a analise de
estabilidade do avido. Essa fase terminou quando as dimensdes calculadas satisfizeram
0s requisitos e garantiram um ponto 6timo de estabilidade.

Quanto a decisdo das geometrias das empenagens, priorizou-se a facilidade de
construcdo e o bom desempenho que as formas escolhidas nos projetos anteriores tém
mostrado. Assim, a empenagem horizontal ficou retangular e a vertical, trapezoidal. Vale
ressaltar, nesse ponto, uma outra mudanca no projeto. Quando as dimensdes da
empenagem vertical foram determinadas, a restricdo geométrica do cone nao era
satisfeita. Entdo, muito se discutiu se era melhor diminuir as dimensdes calculadas, ou se
manteria a mesma area calculada. Como uma medida preventiva, j que a area da asa
estava consideravelmente maior do que anteriormente, optou-se por manter a area
calculada anteriormente. Para resolver o problema dimensional, dividiu-se a empenagem
vertical em duas partes iguais, mudando a configuragdo convencional que se tinha
estabelecido no projeto conceitual. A figura 4 ilustra a nova configuracao.

IZ@ED-D-+-S@-T

Figura 4.Projeto Preliminar.

A érea de Estabilidade foi a responsavel pelo dimensionamento das superficies de
controle e uma decis@o importante a ser tomada foi 0 posicionamento dos ailerons na asa.
Como a asa possui uma parte retangular e outra trapezoidal, colocar os ailerons com uma
parte retangular a trapezoidal poderia ser um problema durante a construgdo. Assim,
decidiu-se posiciona-los somente na parte trapezoidal por ser de fécil construcdo, além
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evitar problemas de estol, uma vez que o estol em asas mistas, tende a se iniciar na regido
central (mais forte) e se propaga para a ponta da asa (mais fraco).

Paralelamente, a area de Desempenho verificava se os dados fornecidos pela
Aerodindmica eram suficientes para garantir os requisitos, como tamanho limite de
comprimento de pista de pouso além de verificar se a carga util de 13kg poderia ser
realmente carregada. Nesse ponto, o projeto precisou ser modificado, pois pela anélise de
Desempenho, a carga com a qual o limite de decolagem seria possivel erade 9,6 kg. Como
a prioridade da equipe é obter maior pontuacao por acuracidade, entéo a carga util alvo
passou a ser 9,6 kg.

Outra atividade realizada pela equipe de Desempenho foi o teste de bancada para
a escolha da hélice de melhor desempenho, conforme a figura 5. Nos anos anteriores, 0
motor utilizado pela equipe era 0 O.S. 0.61 FX. Atualmente, adquiriu-se um novo motor
0.S. 0.55 AX, o qual tem se mostrado bastante eficiente e foi uma indicagéo do piloto. O
teste forneceu que a melhor hélice, dentre as quais se tinha, era uma APC, Nylon, 13x4.

Figura 5.Teste de Bancada.

Para o dimensionamento preliminar da fuselagem, utilizou-se do que sugere
(RAYMER,1992) para calcular o seu comprimento e largura. A partir da férmula
sugerida, encontrou-se que o comprimento deveria ser de 60 cm, aproximadamente. A
sua altura foi calculada de modo a evitar o contato das hélices com o chdo. Assim, as
dimens0es da fuselagem ficaram 60x12x12 cm.

Para o dimensionamento do trem de pouso, mais especificamente das rodas da
bequilha e do trem principal, utilizou-se, também, da formulacdo proposta por
(RAYMER, 1992). O diametro das rodas do trem principal foi estimado em 10 cm,
conforme a figura 6. As rodas foram cortadas com jato d’agua e posteriormente usinadas
em torno mecanico, a partir de uma pecga bruta de aluminio.
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Figura 6.Roda Principal.

Com as dimensdes preliminares e os outputs de Aerodindmica e Desempenho,
Cargas desenvolveu os célculos dos esforgos aos quais o0 avido esta submetido, como a
distribuicdo de cargas na asa, conforme a Figura 7.

Esforcos na Asa
200 — T = —
Esforgo Cisalhante |
Momento Fletor

159,88N

100 1~ —
73,34Nm

——r

-100 — —

@
S

©

Esforgo Cisalhante (N) | Momento fletor (N.m)
T

150 f- ~

200 L 1 1 1 1 1
15 -1 0

Envergadura

Figura 7.Esforcos na asa.

A partir dos resultados de Cargas, deu-se inicio ao processo de analise e ensaios
de estruturas. Uma grande preocupacéo inicial foi dimensionar a longarina, uma vez que
ela teria que ser bem mais resistente que a do projeto anterior pelo fato de se querer levar
maior carga util. Além do fator resisténcia, tinha o fator facilidade de construcédo a ser
levado em conta, pois ainda € um ponto em que a equipe precisa adquirir bastante
experiéncia.

Primeiramente, optou-se por fazer a longarina com uma viga principal em formato
tubular feita com fibra de carbono e mais uma viga secundaria, de sec¢éo retangular em
fibra de carbono, com a finalidade de facilitar o alinhamento das nervuras durante a
fabricacédo da asa.

Um primeiro teste foi feito com a longarina tubular, o qual sera descrito
minunciosamente na se¢do de Estruturas. Apos a aplicagdo das cargas, a longarina
inicialmente calculada néo resistiu aos esforgos, conforme a figura 8. Decidiu-se assim,
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fazer uma longarina de secao retangular e laminada com tecido de fibra de carbono com
as fibras dispostas em 1t Jw 1T J

O suporte de cargas foi construido em madeira com uma ranhura na parte inferior
de modo que a longarina nédo sofresse nenhum esforgo decorrente do suporte.

Um ponto inovador do projeto desse ano em relacdo aos dos aos anteriores foi
fazer o conjunto fuselagem-tailboom como uma peca Unica, diminuindo o nimero de
conexdes na estrutura, 0s quais sdo 0s pontos criticos dos esforgos

Figura 8.Ensaio na longarina.

Outra mudanca néo prevista durante o projeto, mas que foi observada durante a
construcdo do protétipo, foi no conjunto fuselagem-tailboom. Apds montagem, notou-se
que a estrutura era muito fragil aos esfor¢os de torcao e flexdo, além da sensibilidade aos
efeitos vibracdo. Portanto, manualmente, fez-se uma trelica com varetas de tubos de fibra
de carbono com secdo retangular no conjunto. Apo6s essa modificacdo, a estrutura se
mostrou bastante rigida e a validacao da resisténcia ocorreu no teste de voo, assim como
0s testes de resisténcia das demais partes do avido.

A érea de Elétrica comecou a trabalhar a partir dos outputs de Cargas, fazendo os
testes de bancada com os servos que a equipe possuia. Os servos testados foram HS-5055
MG, HS-225 MG e HS-645 MG. Além disso, verificou se a bateria adquirida pela equipe
era suficiente para a solicitacdo de carga.

Ap0ds as etapas descritas, o projeto preliminar foi finalizado.

1.2.4. CONSTRUCAO

A fase de construcdo do protétipo foi realizada em, aproximadamente, 2,5
semanas. A etapa lenta desse processo € a laminacdo das pecas da longarina. Fuselagem,
nervuras e parede corta-fogo devida a demora do tempo de cura da resina sobre a fibra de
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carbono. Além disso, a limpeza dessas pecas pelo processo de furacdo, também, exigiu
bastante tempo e ocasionou erros de construcdo pelas dificuldades encontradas.

Uma vez laminadas as pecas, iniciou-se 0 processo de montagem das partes
individuais, como asa, superficies de controle, fuselagem, tailboom, parede corta-fogo
trem de pouso e bequilha.

Ao montar o conjunto, verificou-se que precisavam ser feitas mudancgas estruturais
para aumentar a resisténcia aos esforcos. Todos esses pontos foram arquivados e
repassados as areas da equipe para melhorar a construcéo do projeto final.

Posteriormente, colocaram-se 0s servos e conexdes elétricas, para finalmente
entelar. A Figura 9 ilustra o prototipo construido

Figura 9. Protétipo.
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1.25. TESTE DE VOO

O primeiro teste de voo foi realizado no dia 15/07/2017 no campus da UFRJ,
figura 10. Antes de partir para a decolagem, muitos pré-ajustes precisaram ser feitos,
como acertar o CG do avido, isolar conexdes elétricas, e fixar servos de maneira correta
nas superficies de controle. Durante a verificacdo do CG, observou-se que 0 avido
construido estava com um momento de cauda muito grande, de modo que para se ajustar
a aeronave, as cargas tiveram que ser colocadas somente no compartimento a frente da
longarina. Isso foi um ponto necessario de mudancga para o projeto final

Apos o ajuste do CG, outro problema que surgiu foi o fato do receptor do radio
n&o estar funcionado corretamente, de modo que os servos ndo respondiam aos comandos
do réadio.

Solucionado o problema, o avido partiu para a decolagem. A aeronave decolou
com 4,700 kg de carga paga e 0 peso vazio estava em 2,88kg, aproximadamente.

Durante o voo, o piloto sugeriu que os ailerons pudessem estar
superdimensionados, de modo que eles ndo estavam respondendo corretamente aos
comandos. Outro fator observado por ele foi a ocorréncia de “flutterd em um determinado
momento de voo, devido a estrutura flexivel dos ailerons construidos.

Durante 0 pouso, a aeronave conseguiu pousar seguramente sem danos sérios a
estrutura como um todo. O ponto mais notavel foi uma leve flexdo no eixo da bequilha.
N&o se observaram outros danos no aviao.

Apdbs o pouso, o piloto realizou o taxiamento da aeronave para que se pudesse
medir o peso do avido e a carga Util.

Figura 10.Voo Teste.
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1.2.6. AVALIACAO

Apols o voo-teste, como forma de solucionar os problemas encontrados, as

seguintes mudancas ocorreram para o projeto final:

1 Superficies de Controle redimensionadas;
1 Estrutura mais reforcada;
1 Melhor ajuste do CG

Dessa forma, o projeto final da aeronave foi concluido.
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2. PROJETO AERODINAMICO

2.1. LISTA DE INPUTS

1 pb oo T 0 e
T o p& dQQ f  Angulo de Trimagem: 7°

2.2. ORGANIZACAO

O projeto aerodinamico foi organizado conforme ilustra o fluxograma da Figura
11.

-Asa Efeitos de Arrasto
Selegéio de Perfis | -Empenagens o e Efeito Solo
_ Obtwencéo dos
Caracteristicas Comportamento o
Aerodinamicas Aerodingmico Coeficiantas Para a
aeronave
Simulagéio XFRIS a0 0
-ANSYS

Aerodinamicos

Figura 11: Fluxograma do Projeto Aerodinamico.

Em termos gerais, 0 projeto comecou com a selecdo de perfis aerodinamicos
dentre os mais usados em competicdo de Aerodesign, analise do comportamento
aerodinamico de tais perfis com simulagdes no XFRLS5.

Uma vez selecionados os perfis, partiu-se para as formas geométricas das
superficies sustentadoras e analise de estol.

Por fim, determinou-se o comportamento aerodinamico da aeronave completa,
levando-se em consideracgéo efeitos de arrasto e efeito solo.

2.3. SELECAO DE PERFIS

A escolha do perfil aerodinamico para a asa no atual projeto foi um ponto diferente
para a equipe desse ano. Nos dois ultimos anos, utilizou-se o perfil SELIG 1223, o qual
se mostrou muito eficiente para os objetivos iniciais dos outros anos. Com um maior
nimero de integrantes na equipe, foi possivel um maior estudo e analise do
comportamento de outros perfis de modo a encontrar um perfil com melhor desempenho.
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Dessa forma, com o auxilio do software XFRL5, foram analisados os perfis SELIG 1223,
EPLER 423, EPLER 420, Wortmann FX 74-CL5-140 e um perfil formado pela
interpolagéo de 90% do SELIG 1223 e 10% EPLER 423.

Apesar do SELIG 1223 apresentar alta sustentacéo, ele apresenta grande arrasto.
O EPLER 423 é um perfil que apresenta consideravel eficiéncia aerodindmica. Dessa
forma, uma interpolacéo entre os dois perfis daria uma menor sustentacdo ligeiramente
menor do que a do SELIG 1223, mas daria um menor efeito de arrasto, para um mesmo
numero de Reynolds. Assim, obteriamos uma maior eficiéncia aerodinamica.

Outro fator a ser levado em consideracédo foi a dificuldade de construcdo que se
tinha com o perfil SELIG 1223 devido ao seu bordo de fuga de pequena espessura. Como
0 EPLER 423 apresenta o bordo de fuga mais espesso, 0s problemas de construgéo da asa
seriam amenizados.

Fez-se uma simulacdo comparativa entre os perfis para um nimero de Reynolds
de olugp 1t Tal valor foi estimado considerando-se uma velocidade de estol de referéncia
de 15 & Fi, uma corda média aerodindmica de Tt 1@ , baseando-se em dados historicos

da equipe; massa especifica do ar em S&o José dos Campos de plp L @-x e viscosidade
dinamica do ar de plv o @t —.

Um gréafico de 0 em fungio de a comparativo dentre os perfis citados pode ser
visto na Figura 12.

Cl para diferentes perfis

—a— 90% SELIG1223 10% EPLER423

—e— 100% SELIG1223

—o— 100% WORTMANN FX 74<CL5-140

Coeficiente de sustentagio

—a— 100% EPLER423

uuuuu

=
un
]

5.00 10,00 15/00 20,00

Figura 12: Comparagdo entre perfis.

A partir do grafico acima, nota-se que o angulo para o qual a sustentagéo é nula
para o perfil hibrido é ligeiramente maior, em maddulo, do que o do SELIG 1223, o que
proporciona um maior valor de 6 para asa apo6s a linearizacdo da curva de sustentacao.
Dessa forma, com o auxilio de uma rotina de célculo em MATLAB, calculou-se a
velocidade de estol para cada perfil e 0 que se mostrou mais condizente com as
hipéteses foi o perfil hibrido. Portanto, tal perfil foi o escolhido para a asa.
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A Figura 13 ilustra os resultados obtidos para o perfil hibrido selecionado.
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Figura 13: Comportamento Aerodinamico do Perfil Hibrido. Re=390000.
Do gréfico de 6 w| obtido, tem-se que O 2.296 para| p T.Borém, para

a asa, devido ao efeito de arrasto induzido de ponta de asa, o valor de 0 € menor e
ocorre para um angulo de ataque também menor. Além disso, ainda desse grafico, a regido
compreendida entre os angulos de | T 0| T Jode ser considerada uma reta de
coeficiente angular dado por

o h ~ a~y v

0w — ———— pppdl wo (2.1)

Para as empenagens horizontal e vertical também se fez o estudo comparativo
entre os perfis aerodindmicos que ja foram utilizados pela equipe em anos anteriores. No
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entanto, levando-se em consideracdo que o0 escoamento que atinge tais superficies possui
velocidade menor do que aquele que incide no bordo de araque da asa, decorrente do
efeito de arrasto (“downwasHh) e considerando-se condi¢cdes de voo estavel, reto e
nivelado, o nimero de Reynolds utilizado para a selegéo foi de 200.000.

Segundo (TORENBEEK,1976), perfis simétricos sdo mais indicados para serem
utilizados nas superficies de controle, visto que garantem uma melhor controlabilidade
devido a simetria de tais perfis. Além disso, aquele que garante maior sustentacao também
tende a ser mais eficiente. Dessa forma, fez-se uma andalise comparativa com os perfis
simétricos: NACA 0008, NACA 0009, NACA 0012, conforme a Figura 14.

Coeficiente de sustentacéo

-
&)

Comparacao entre perfis
2

-10 10 15
——NACA 0012

-1 ——NACA 0009

-2 ——NACA 0008

Angulo de ataque

Figura 14: Perfis Simétricos. Re=200.000

Da mesma andlise comparativa feita para a escolha do perfil da asa, obteve-se que
o perfil NACA 0012 fornecia o maior coeficiente angular na curva de 6 w| e, portanto,
foi o perfil escolhido para as empenagens horizontal e vertical.

A Figura 15 ilustra os resultados obtidos para o perfil escolhido.
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Figura 15: Comportamento Aerodindmico do perfil NACA 0012. Re=200000.

Uma simulacdo no ANSYS também foi feita com o perfil simétrico NACA 0012 a
fim de verificar a distribuicdo de pressdo simétrica em torno do perfil para um angulo de
ataque nulo, conforme a Figura 16.

1: Contours of Static Pressur

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 15,2018
ANSYS FLUENT 14.0 (2¢, dp, dbns imp, lam)

Figura 16: Distribui¢do de Pressdo em torno do Perfil.
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2.4. ASA

Para o atual projeto, optou-se por uma geometria mista, ou seja, uma parte retangular
e outra trapezoidal, tendo-se em vista uma maior facilidade de constru¢do em relagéo a
uma somente trapezoidal e, principalmente, a forma de propagacéo do estol na asa. Na
asa mista, com a parte retangular na regido central, o estol come¢a numa regido proxima
araiz e se propaga para a ponta. Isso permite posicionar os ailerons mais para a ponta da
asa, na parte trapezoidal.

2.4.1. ENVERGADURA DA ASA

Baseando-se no projeto de 2016, observou-se que o espago do cone néo estava sendo
aproveitado o maximo possivel pela aeronave. Para o atual projeto, decidiu-se como
requisito, aproveitar tal espaco para projetar uma asa de maior area de modo a possibilitar
uma maior sustentacdo. Portanto, salvas as restricGes geométricas impostas pelo cone,
uma envergadura de 2,3 metros foi estabelecida como requisito de projeto.

2.4.2. RAZAO DE ASPECTO (AR)

Qualitativamente, a razdo de aspecto tem grande influéncia sobre o arrasto
induzido (arrasto de ponta de asa) no qual a asa esta sujeita. Geralmente, para valores
relativamente elevados de AR (AR>4), o efeito indesejado provocado pelo arrasto é
minimizado, e tem-se uma maior forca de sustentacdo (RAYMER,1992).

Para o valor ja fixado da envergadura, quanto maior for o valor de AR, menor sera
o valor da area projetada. Entretanto, valores consideraveis da area projetada favorecem
um menor comprimento de pista de pouso necessario para a decolagem. Dessa forma, por
um método de tentativa e erro com o auxilio de um programa em MATLAB, escolheu-se
0 'Y @8Consequentemente, o valor da area projetada sera dado por Y Tt  pdix 8

2.4.3. RAZAO DE AFILAMENTO (4):

Valores elevados de razdo de afilamento, conduzem a um efeito denominado de
“estol de ponta de asa”, o qual induz uma perda de sustentagdo na asa. Baseando-se em
projetos anteriores, adotou-se }  Tiv38

Para definir os tamanhos da parte retangular e da parte trapezoidal da asa,
baseando-se em valores médios de projetos anteriores e na rotina escrita em MATLAB,
adotou-se que cada parte corresponderia a um valor de v Tt Bda envergadura da asa.
Assim, os comprimentos das partes retangular da asa e trapezoidal encontrados foram
1,15 metros para e 0,575 metros (para cada trapézio), respectivamente.

Consequentemente, os valores encontrados para as cordas foram @ Tt o @
ew 0,2182m.

Como a configuracdo da asa adotada para o presente projeto € do tipo “asa baixa”,
(TORNBEEK,1976) sugere que o angulo de diedro para avifes com esse tipo de
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configuracdo esteja entre v Dy 8A existéncia de angulo diedro é necessaria em virtude
melhorar a controlabilidade durante o movimento de rolamento. No entanto,
(ANDERSON, 1999) afirma que quanto maior for o angulo de fixacdo da asa na
fuselagem, maior serd o efeito do arrasto de interferéncia. Porém, devido as dificuldades
de construcdo do prototipo, e a sugestdo do piloto durante o voo teste para resguardo de
vento de través, decidiu-se que o &ngulo de diedro seré nulo.

Aeronaves que trabalham em regime supersénico ou transénico possuem
um angulo de enflechamento (¥ y de modo a reduzir os efeitos provocados pelas ondas
de choque. Como a aeronave do projeto trabalhard em regime subsénico, entdo ¥
™.

Para calcular o valor da corda média aerodinamica, (TORENBEEK,1976) sugere
a seguinte expresséo:

- P — — (2.2)

Em que r representa a fracdo do comprimento da parte retangular em relagdo ao
tamanho da semi-envergadura. Como a fracéo total para a parte retangular foi estabelecida
como 0.5, entdo: i  T& LAIém disso, & representa o valor da corda média geométrica
definida como a razdo entre a area de projeto (S) e o valor da envergadura (b). Portanto,
o valor encontrado para a corda média aerodinamica foi: (f’ Tio w & &0 que é razoével
com o valor estimado para o calculo do numero de Reynolds realizado anteriormente. A
Figura 17 ilustra o desenho da asa obtida.

436,50
218,20
=

'L

.. 18] ..

5§75 §15

Figura 17.Geometria da Asa.

Segundo (ANDERSON, 1999), os coeficientes angulares das curvas de
sustentacdo do perfil e da asa estdo relacionados por:

O —— (2.3)

Paraumvalorde_ Tived 'Y ¢, tem-se que] T8t p TtGonsequentemente,
Q riw Y @Pprtanto, substituindo-se tais valores obtém-se: 0 T@T P 0 @
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Assim, para a asa, o coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque
pode ser calculado por:

o @ | (2.4)

Em (2.4), | é o valor do &ngulo de ataque para o qual o coeficiente de
sustentacdo no perfil é nulo. A partir da Figura 14, tem-se que | Ufaw 8Levando-
se em consideracdo que o angulo de trimagem, fornecido pela Estabilidade esta em torno
de x Jtomar-se-a o valor de 0 para esse angulo de ataque. Assim, 0 oh B

2.44. POLAR DE ARRASTO

Para o calculo da polar de arrasto, utilizou-se o método proposto por
(ANDERSON, 1999).

Matematicamente, o arrasto total em uma aeronave pode ser calculado como:

0 0 0 (2.5)
O valorde 6 é dado por:
0 — (2.6)
Em que ‘Q é denominado de fator de eficiéncia de Oswald. Tomar-se-&: ‘Q
my @ Ty Frwp oy T ¢ o
Para estimar 6 , pode-se utilizar:

6 =6 2.7)

A razdo — é estimada para o projeto atual como 3. Dessa forma: —  ©.

Para o célculo de 0, fizeram-se analises considerando o0 escoamento como

laminar e turbulento. No entanto, adotar-se-& uma medida mais conservadora, conforme
sugere (RAYMER, 1992). Portanto: ¢ it 1t L Dai: 6 i p @ v

Logo, a equacao da polar de arrasto ¢ dada por:

6 Timp @udnty @u. (2.8)

A Figura 18 ilustra as curvas caracteristicas da polar de arrasto.
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Figura 18.Grafico CLxCD.
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Figura 19. Grafico da Polar de Arrasto.

Do gréfico da Figura 19, pode-se obter a eficiéncia méaxima, dada por:

z

(0] — phve@ (2.10)

O Efeito Solo pode ser levado em consideragéo, segundo (McCORMICK,1994),
pela expresséo seguinte:

6 Timp @ WeZ THIT X @ U (2.11)
Em que ¢ ¢ dado por:

%0

(2.12)

Para o atual projeto, adotou-se 'Q Tip 1, obtendo-se %o THD ¢ @4ssim, para
a decolagem e para o pouso, tem-se:
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6 Timp @ utn¢ @ o. (2.13)

A velocidade de estol foi calculada por meio da expressao:
@ e (2.14)

Substituindo-se os valores correspondentes, encontra-se p &t -8

2.45. EMPENAGENS

O dimensionamento das empenagens foi feito em um trabalho conjunto das areas
de Aerodindmica, Estabilidade e Desenho. Inicialmente, o time de Aerodindmica realizou
os célculos iniciais a partir do que sugere (ANDERSON, 1999):

0,35<V<0,50
0,04<V,<0,06

Assim, partindo-se de valores minimos de volume de cauda, encontravam-se 0s
valores dimensionais das superficies e os bragos de momento correspondentes. Os valores
obtidos serviam como “inputs” para a equipe de Desenho de modo que se verificassem
as restricdes geométricas impostas pelo cone. Uma vez satisfeitas tais restricfes, a
Estabilidade analisava as condi¢des de voo estavel da aeronave, de modo a garantir um
angulo satisfatorio de trimagem, visando atingir um ponto 6timo.

As dimensdes finais foram também avaliadas com base na literatura, principalmente no
que sugere (LENNON,1996), observando-se razdes de aspecto das empenagens de modo
a evitar problemas decorrentes do estol.

Vale ressaltar que, quando foram encontradas as dimensdes finais das empenagens, ao se
verificar os possiveis problemas de construgcdo, notou-se que a empenagem vertical
estaria consideravelmente grande e o risco de ndo satisfazer as restricdes geométricas era
alto. Assim, de modo a ndo reduzir a sua area, optou-se por dividi-la em duas partes com
mesma area, de modo a garantir uma melhor controlabilidade. 1sso mudou a configuracao
convencional que estava previsto no projeto preliminar.

Quanto a&s geometrias das empenagens, o critério de decisdo foram facilidade de
construcdo e confiabilidade de projetos anteriores.

As dimensOes para as empenagens podem ser vistas na Tabela 2.1, abaixo:
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Tabela 2.1: Dados das Empenagens
Empenagem Horizontal Empenagem Vertical
Geometria Retangular Geometria Trapezoidal
) 0,1958 m A 0,2660 m
@ 0,7834m R 0,3847 m
Y 0,1534 a Y 0,0987 &

a 1,1472 m a 0.822 m
@ 0,5 W 0,04
oY 4 A 0,3420 m

A 0,1710 m
0'Y 1,5

2.5. ESTIMATIVA DO ARRASTO PARASITA.

A fim de verificar se a estimativa inicial do arrasto estava coerente, calculou-se a

contribuicdo de arrasto individual de cada componente da aeronave, conforme propde
(NICOLALI, 2009). A Tabela 2.2 resume os dados que serviramde“i nput so0 e HAout p
para o calculo realizado.
Tabela 2.2: Dados para o Célculo do Arrasto.
Componente Swet | Comprimento | Re Cf t/c FF 0
(& a de referéncia
Asa 0,8817 | 1,7634 0,4 390000 | 0,002127 | 0,1252 | 1,226173 | 0.005215
Empenagem | 0,1534 | 0,3068 0,1958 200000 | 0,002969 | 0,12 |1,222973 | 0,001264
H
Empenagem 0,1974 0,266 200000 | 0,002969 | 0,12 |1,222973 | 0,000813
\Y/
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Fuselagem 0,072 | 0,2448 0,6 590649 | 0,004411 2,366484 | 0,002898
Trem de 0,003 | 0,0061 na - - - 0,00348
Pouso
Motor na - - -
Tail Boom 0,0948 | 0,1896 1,39 1368336 | 0,004385 - 0,000628
Portanto:
0 4 [0 0 4 0O j 0 4 0 3 (0] 0 R (215)
6 Tt p L &o Y (2.16)

O valor encontrado, estad muito proximo da primeira estimativa feita pelo método
proposto por (ANDERSON,1999).

2.6. LISTA DE OUTPUTS

=4 =4 -4 8- A4 -5 -

=4 =4 -4 -4 A

W

5

O

0 T p @u
"y .
o'Y ¢8

o cloé

Polar de Arrasto: 0
i p @ untt x @ v
_ Tiv

Cordaraiz : 0,342m
Corda ponta : 0,1710m
Enflechamento : 0°
Coeficiente angular da

curva de sustentacdo do
perfil da asa: @

ip p €W D6

1 Coeficiente angular da

curva de sustentacao da
asa: @ T Y O@ DO
1 Envergadura
Empenagem Horizontal:
0,7834 m
1 Envergadura

Empenagem Vertical:

0,3847m
T Vh:05
T Vv:0,04
T 3 rmpuvdrt
1 3 mnwyyx
T _
1 _
T o T
T 6 phv
T & mta
T w 0,1958 m
T & 0,2660m
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3. ESTABILIDADE E CONTROLE

3.1. LISTA DE PARAMETROS RECEBIDOS (INPUTS)

3.1.1. PARAMETROS GEOMETRICOS DA ASA

Para o perfil hibrido da asa, com 10% Epler 433 e 90% Selig 1223, foram recebidos os

dados registrados na Tabela 3.1:

Tabela 3.1 — Parametros geométricos da Asa.

Paréametros Geométricos da Asa
“Y (m2) 0,8817
0'Y 6
b (m) 2,3
A 0,5
@ (M) 0,4381
@ (m) 0,219
af(m) 0,3992
T (°) 1°
A (°) 0°
Q (°) 5°

3.1.2. PARAMETROS GEOMETRICOS DA EMPENAGEM VERTICAL

Para o perfil selecionado da empenagem vertical NACAQ0012, foram recebidos

0s dados registrados na Tabela 3.2:
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Tabela 3.2 — Parametros geométricos da Empenagem Vertical.

Parametros Geométricos da Empenagem
Vertical

- 0,8

@ 0,04

“Y (m2) 0,0987

@ (m) 0,1710

@ (m) 0,3847

a (m) 0,8220

3.1.3.PARAMETROS GEOMETRICOS DA EMPENAGEM HORIZONTAL

Para o perfil selecionado da empenagem horizontal NACAO0012, foram
recebidos os dados registrados na Tabela 3.3:

Tabela 3.3 — Pardmetros geométricos da Empenagem Horizontal.

Parametros Geomeétricos da Empenagem
Horizontal

& (M) 0,1958

& (m) |0,7834

Y (m2)  |0,1534

a (m) 1,1472
Q) 3,2°

W 0,499

3.1.4. PARAMETROS GEOMETRICOS DA FUSELAGEM

Dados acerca da fuselagem registrados na Tabela 3.4:
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Tabela 3.4 — Parametros geométricos da Fuselagem.

Paréametros Geométricos da Fuselagem
0 0,0025

0 1

“Y(m?) 0,072

a (m) 0,6

Q (m) 0,12

3.1.5. POSICAO DE PARAMETROS RELEVANTES

Estes valores foram medidos a partir de uma posicéao de referéncia do bordo de
ataque, e registrados na Tabela 3.5:

Tabela 3.5 — Posic¢éo de pardmetros relevantes.

Posicdo de Parametros Relevantes

& (m) 0,1253

& (m) 0,1095

3.1.6. CARACTERISTICAS DA ASA FINITA

Foram realizadas simulacfes para a asa finita utilizando o XFLR5, obtendo os
graficos de coeficiente de momento e sustentacdo da asa finita apresentados na Figura 20.
Para as analises, considerou-se uma velocidade de 22m/s, aproximadamente a velocidade
de cruzeiro do avido, e condicfes de altitude e temperatura similares as da competicdo
(960m de altitude e 73°F).
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Figura 20.CL x CD, Cl x a, Cm x o e CL/CD x o para asa finita de perfil misto.

3.1.7. CARACTERISTICAS DA EMPENAGEM HORIZONTAL FINITA

Foi recebido o seguinte grafico de coeficiente de sustentacdo da empenagem,
obtido através do XLFR5.

Alph

04—

Figura 21.Cl x a para empenagem horizontal finita de perfil NACA0012, Re=200.000.

3.2. ESTABILIDADE ESTATICA LONGITUDINAL

As avaliagOes de estabilidade sdo realizadas através de graficos de momento versus
angulo de ataque, nos quais deve apresentar um coeficiente angular negativo e um
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coeficiente linear positivo, que garantem 0 momento restaurador apos produzida uma
perturbacao.

As influéncias da asa-fuselagem e empenagem foram consideradas, utilizando os
dados das tabelas acima e modificando o &ngulo de incidéncia da empenagem (fixado em
3,2°) para alcangar o angulo de trimagem em torno dos 7 graus, como mostrado na Figura
22. As eficiéncias das superficies foram sempre consideradas como 80%, valor minimo
apresentado por Rodrigues (2011).

Estabilidade Estatica Longitudinal da Aeronave

GuceXa
0.1

0.08
0.06
0.04
0.02

002 0 2 4 6 8 10 12 14

-0.04
-0.06
-0.08

Figura 22.Grafico Cmcexq da aeronave.

Para iniciar a analise de estabilidade longitudinal, sdo determinadas as posi¢cdes de
Xca € Yca utilizando o método da relacdo linear entre os coeficientes de arrasto e de lift.
A posicdo do CG foi fixada em 12,52 cm atras do bordo de ataque e a 1,6 cm do Xca (para
gerar um pequeno momento de arfagem que ajuda na decolagem) e a 14,66¢cm do solo,
enquanto o CA foi fixado a 10,95cm atrés do bordo de ataque, ambos da parte retangular
da asa. A posicdo do PN, obtida a partir da equacgéo 2.1, foi de 18,26 cm (46% da corda
média) medido do bordo de ataque.

(D) (A L. Q- 00 Q %
—— —= W-0 — ——
w ol P Q| oL U S

Buscou-se ndo deixar com que o passeio do CG fosse muito pronunciado, e de deixar
a margem estéatica (calculada em 14%, pela Equacéao 2.2) entre 10% e 20% para garantir
a estabilidade da aeronave. Essa configuracdo garante o balanco do avido e um féacil
ajuste, caso seja necessario reorganizar a carga. Apos o primeiro véo, decidiu-se por
ampliar o compartimento de carga, alterando a posi¢éo de toda eletrénica embarcada para
a parte traseira do avido, justamente para manipular melhor a localizacdo do CG a
depender das condicdes do dia da competicdo.

8 8
3 -

cg

e
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3.3. ESTABILIDADE ESTATICA LATERAL E DIRECIONAL

Para garantir a estabilidade lateral da aeronave, trabalhou-se com o tragado da curva
Cl x b, como apresentado na Figura 23, obtendo-se curva de coeficiente angular negativo
(CIB=-0,0159 grau), cruzando a origem.

Cl x B (Selig1223, Re=370.000)
0,1

0,08

0,06
0,04
0,02
0
-0,02
-0,04
-0,06
-0,08

0,1

Figura 23.Curva Cl x B encontrada para a asa.

Para a estabilidade direcional, relacionada ao momento de yaw da aeronave,
tracou-se a curva Cn xb considerando as contribuicGes de asa-fuselagem e empenagem,
obtendo a reta crescente passando pela origem, como mostra a Figura 24, com Cnp=
0,001767 grau™.

Cnx P

0,01

0,008
0,006
0,004
0,002

7002
-0,004
-0,006
-0,008

-0,01

Figura 24.Curva Cn x 8
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3.4. CONTROLE

3.4.1. CONTROLE LONGITUDINAL

O controle longitudinal é obtido por meio do profundor da empenagem horizontal,
cuja deflexdo produz um acréscimo de sustentacdo naquela superficie. Para a aeronave
foi escolhida uma empenagem horizontal fixa simples, com apenas o profundor movel,
para minimizar o esfor¢o nos servos.

Os calculos realizados levaram em conta dados obtidos na estabilidade longitudinal
estatica, com o auxilio da equacdo 3.1 e do grafico apresentado na Figura 25.

#
2 5sE oP
0.8 —
J f...a-"“

0.6 A '
T 0.4 -

0.2 4

0.0 .

00 01 02 03 04 05 06 07
Area da Superficie de Controle/Area da Superficie de Sustentaco

Figura 25.Parametro t de eficiéncia de superficies de controle (Adaptacdo de NELSON, 1998)

Inicialmente, os céalculos realizados retornaram t=0,125, levando a equipe a
utilizar 15% de érea de profundor no primeiro prot6tipo. Ap6s o primeiro voo, o piloto
mencionou a dificuldade para o controle longitudinal da aeronave. Depois de alterar 0s
parametros referentes as outras partes da aeronave, obteve-se 1=0,56, 0 que levou a
considerar &rea de 30% de profundor.

3.4.2. CONTROLE DIRECIONAL

Quanto a empenagem vertical, optou-se por duas empenagens fixas posicionadas
a frente da posicdo da empenagem horizontal, como mostrado na Figura 26, para obter
uma maior area de controle sem aumentar demais a altura, além de aproveitar melhor o
espaco do cone, sem prejudicar a controlabilidade do aviéo.
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Figura 26.Posicionamento das empenagens

O célculo da &rea destinada aos lemes utilizou dados da estabilidade direcional
estatica, mostrado na Equacgdo 3.2 e utilizando a mesma Figura 25, obtendo um valor
inicial de z=0,14 e 15% de area de leme. Mais uma vez pelo feedback do piloto e ajuste
de pardmetros, o valor final foi aumentado para 20% de leme.

#

S 6 # o8,

Z

3.4.3. CONTROLE LATERAL

O controle lateral é produzido pelos ailerons, defletidos em sentidos opostos,
produzindo momento de rolagem. Utilizando dados de estabilidade longitudinal, a
equacdo 3.3 e as Figuras 25 e 27, obteve-se 20% de area de aileron. Por ser uma area
muito grande, que exigia bastante dos servos, inclusive produzindo uma ruptura durante
os testes de voo e dificuldade por parte do piloto, optou-se por recalcular, obtendo-se 15%
de érea para os ailerons, oferecendo manobrabilidade e menor risco de ruptura.

¢t zZA U ¢l p .
# 3xA ¢ cAU oty

Figura 27.Parametros para calculo da asa (Adaptado de RODRIGUES, 2011)
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3.5. ESTABILIDADE DINAMICA

A avaliagéo de estabilidade dinamica foi realizada utilizando o XFLRS5, executando
simulagfes com o avido modelado no softwarecomo mostra a Figura 28. O software
retornou 0 modo de fugoide e shortperiod (estabilidade longitudinal) e de dutchroll e
espiral (estabilidade lateral), apresentando os valores da Tabela 3.6 para cruzeiro. Estas
s80 as respostas naturais mais comuns a perturbacfes em aeronaves, sendo que 0 modo
espiral pode ser estavel ou instdvel, mas normalmente possui uma constante de tempo
grande o suficiente para que a instabilidade seja facilmente corrigida pelo piloto.

Para os demais modos 0 programa analisa 0s polos da funcéo de transferéncia do
sistema, garantindo um sistema estavel para partes reais negativas.

Figura 28.Avido modelado no XFLR5

Tabela 3.6 — Analise da Estabilidade Dinamica retornada para Cruzeiro

Modo Raizes Frequéncia | Amortecimento | Estabilidade
Fugoide | -0.02850+ 0.75253i | 0.120 Hz 0.038 Parte real
negativa
(Estavel)
Short -4.463+5.603i 1.140 Hz 0,623 Parte real
Period negativa
(Estavel)
Dutch | -1.62978+1.66463i 0.371 Hz 0.979 Parte real
roll negativa
(Estavel)

Foi analisada ainda a varia¢do desses modos ao longo da decolagem da aeronave, com
a variacdo do angulo de ataque desde 17,55° até o angulo de trimagem. A faixa de
variacdo destes valores durante a decolagem esta expressa na Tabela 3.7., sendo que o
modo espiral pode ser estavel ou instavel, como mencionado. No caso apresentado, a
constante de tempo foi de 0,810s.
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Tabela 3.7 — Analise da Estabilidade Dinamica Dinamica retornada na decolagem

Modo Frequéncia Amortecimento | Tempo (S) Estabilidade
Fug6ide |0.172-0.120Hz | 0.118-0.028 i Amortecimento
g ' ' ' ' Positivo (Estavel)
Short Amortecimento
Period 0.771-1.140Hz | 0610-0.623 i Positivo (Estavel)
Amortecimento
Dutchroll | 0.883-0,371 Hz | 2.304 -0.979 - . .
Positivo (Estavel)
. 0.564 -
Espiral - - 0.810 -
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4. PROPULSAO E DESEMPENHO

4.1. LISTA DE INPUTS

1T Q oy 1T 0 p & ¢ @i
1 °Y iy g pay T 7Y ¢ fo Ui
1 6 T p @ U T 6a pit p

T Q mnxtco 1 o cloa
1T06Y o 1T Q mpa

1T & pgRW

Para os estudos de desempenho que seguem, considerou-se a altitude de 600m, com
a intencdo de adequar os resultados a cidade de Sao José dos Campos.

4.2. MOTOR

Nos anos anteriores, a equipe de competi¢do do IME optou pelo motor O.S. 0.61 FX.
Entretanto, com a necessidade de adquirir novos motores para 0 corrente ano, a equipe
optou por selecionar o motor O.S. 0.55 AX, da mesma marca do motor anterior, com a
perspectiva de que o equipamento contenha a mesma robustez do motor antigo — descrita
pela bibliografia (RODRIGUES, 2010) e conferida na préatica pelas equipes antecessoras
—com um desempenho melhor devido a reducdo de peso para uma tracdo semelhante.

O motor selecionado apresenta os dados técnicos apresentados na Tabela 4.1:

Tabela 4.1 — Dados do Motor O.S. 0.55 AX

MOTOR O.S. 0.55 AX

Fabricante O.S. Engine

Tipo de motor Monocilindro de combustéo

Deslocamento do pistdo | 0,545 polegadas cubicas

Rotacdo de trabalho 2000 a 17000 RPM
Saida de poténcia 1,68 hp a 16000 RPM
Peso sem silenciador 404 g

Peso com silenciador 525¢g
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De posse do motor, conduziram-se 0s testes de tracdo em conjunto com as hélices
disponiveis, a fim de calcular a hélice mais adequada para a aeronave e também o0s
parametros do motor para os calculos de desempenho do sistema de propulsao.

Figura 29:Setup de teste

O setup, apresentado na Figura 29 conta com uma base movel, em que se fixa o
conjunto do motor, e uma parte fixa. Uniram-se as partes através de uma corda com o
dinamdmetro, entdo para diferentes rotacbes do motor foram anotadas as tracOes
encontradas, para diferentes tipos de hélice. Foi aproveitada a mesa dos projetos dos anos
anteriores, entretanto para a fixacdo do motor do modelo novo foi necesséria adaptacéo
no suporte, uma vez que as dimensdes requeridas para o acoplamento do motor atual
diferem das empregadas antigamente. A fixacdo contou com o desafio de prender o motor
o suficiente para evitar que os elementos soltassem por conta da vibragéo. Os resultados
encontrados foram o0s seguintes, em que a designacdo numérica da hélice se da,
respectivamente, por seu diametro e por seu passo, ambos medidos em polegadas.
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Tabela 4.2 — Resultados do teste de tracdo

Dos resultados obtidos, forma-se o0 seguinte grafico comparativo:

APC(NYLON) APC(NYLON) APC(MADEIRA)
11X6 13X4 13X7
Rotacdo | Forca Rotacdo | Forca Rotacdo | Forca
(RPM) (kgf) (RPM) (kgf) (RPM) (kgf)
5400 0,42 3900 0,29 4300 0,67
6400 0,59 4600 0,45 5500 1,10
7500 0,82 5700 0,69 6500 1,58
8600 1,10 6900 1,08 7500 2,17
9400 1,34 7600 1,30 8400 2,70
10700 1,80 8400 1,63
12100 2,39 9000 1,90
13000 2,77 9600 2,24
13800 3,08 10200 2,60
11000 3,02
11600 3,40
12000 3,68
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Figura 30: Gréfico do teste de tracdo

Para o teste o motor foi acelerado totalmente, de forma que os graficos ndo
terminam para a mesma rotacdo pela limitacdo mecanica do conjunto. A melhor
performance foi a da hélice de nylon 13x4, e foi notado que dentre os materiais testados
o nylon é o que entrega o melhor resultado. Além disso o nylon é mais seguro, tendo em
vista que a possibilidade de fissuras culminando na separacdo total de alguma parte da
hélice é conhecida para o aparato de madeira.

4.3. VOO RETO E NIVELADO

Figura 31: Forcas atuantes em um avido em voo

Para um voo nivelado a uma determinada velocidade, consideram-se a tragdo igual
ao arrasto e a sustentacdo igual ao peso, conforme indicado no diagrama de corpo livre
acima. Considerando o equilibrio de forcas e ainda sabendo que para tais condic¢des a
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tracdo € a minima para o voo nivelado, sdo obtidas as expressdes para a tracdo minima e
para a poténcia minima:

__ G0 (4.1)
w Py v v oy " JY &
Y cC)CIUC)YCI"O O B Y
o}
__ G0 (4.2)
R ¢ " IY &
) Y cC)Cl) JY J¥0 OBV
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Para o projeto do avido, a tracdo requerida foi comparada graficamente a tracédo
disponivel para determinar para qual intervalo de velocidades o conjunto trator pode
manter 0 avido em voo. Realizou-se também a comparacdo entre a poténcia requerida e a
poténcia disponivel.

Para a obtencéo dos dados de tracdo e poténcia fornecidos pelo sistema de propulsao,
empregou-se 0 softwarePropeller Selector da Gyles Aerodesign com as entradas de
altitude, velocidade da aeronave em relagdo ao ar, rotacdo maxima do motor obtida em
teste do conjunto motor-hélice e geometria da hélice. Dessa forma, foram obtidas as
curvas apresentadas nas Figuras 31 e 32, em que azul se refere as grandezas requeridas e
vermelho as disponiveis:

tracoes requerida e disponivel

Il Il Il
0 5 10 15 20 25 30
Velocidade(m/s)

Figura 32. Traces requerida e disponivel.
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D = potencias requerida e disponivel

600 [

500 -

~
o
]
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(]
=]
]

200 |-

100 -

0 | | 1 | | |
0 5 10 15 20 25 30

Velocidade(m/s)

Figura 33. Poténcias requerida e disponivel

Conclui-se que, de acordo com a limitacao analisada, 0 voo é possivel para o
intervalo de velocidades 8,4m/s<v<25,8m/s.

4.4. DESEMPENHO DE SUBIDA

L 00

Honzontal

W

Figura 34: Diagrama de corpo livre na subida (ANDERSON, 1999)
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Considerando a condicédo de equilibrio das forcas em que o avido esta subindo a um
angulo de incidéncia theta em relagdo a horizontal, tem-se a relacéo de subida R/C como:

Y o 0
22 Y% vd 0e (4.3)
(0] w

Para o comportamento de R/C conforme a velocidade do avido, obteve-se o seguinte
grafico:

Razao de Subida

0.8 -

Razao de subida (m/s)

0.6 -

0.4 -

0 | | | | | | | | L
8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

Velocidade(m/s)

Figura 35. Raz&o de subida

Maximizando a razdo de subida, os valores obtidos para a razéo de subida, a
velocidade e o angulo de incidéncia foram:

g N ~

gé( © & php o LAy

4.5. DESEMPENHO EM PLANEIO

A andlise para o comportamento de voo para uma descida ndo-tracionada, ou seja,
considerando que T=0, estuda-se um equilibrio de forcas para um movimento
descendente de um angulo de descida g, conforme ilustra a Figura 35.
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Figura 36: Diagrama de corpo livre na descida (ANDERSON, 1999)

Com a relacdo do equilibrio de forcas para as dire¢fes paralela e perpendicular a
direcdo do movimento, obtém-se a seguinte expressao para ¢

P (4.4)

°9 o

Com o objetivo de obter-se um planeio com o maior alcance, faz-se necessario um
angulo minimo g correspondente a maxima eficiéncia aerodindmica. O comportamento
da razdo de descida em funcédo da velocidade horizontal é apresentado na Figura 36.
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Razao de descida
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Figura 37. Raz&o de descida

4.6. DESEMPENHO EM CURVAS

AN S

Plano Horizontal

Figura 38: Diagrama de corpo livre em curvas (ANDERSON, 1999)

O parametro de maior relevancia para o estudo do comportamento da aeronave em
curvas é o raio minimo, definido como menor raio em que se pode realizar uma curva,
calculado como segue, em que K=0,0715:

p w (4.5)
T VY
woon Y o p TUD
Oy O ——~

—_

w
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Para o avido estudado, o raio minimo é 3,55m. Além desse valor, ha outros
importantes relacionados a execugdo de uma curva de raio minimo, a saber: velocidade,
fator de carga e angulo de curvatura para 0s quais se executa a manobra da curva minima.
Calcularam-se esses parametros conforme as equacOes a seguir, sendo considerada a

tracdo maxima disponivel:

(4.6)
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w

(4.7)
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Os resultados obtidos estdo apresentados na Tabela 4.3.
Tabela 4.3 — Resultados obtidos

0 p o T 3 plo X v r

Tt J

4.7. COMPRIMENTO DA PISTA PARA DECOLAGEM

A anélise do desempenho de decolagem permite que se obtenha o comprimento de
pista (SLo) necessario para a decolagem da aeronave em funcdo do seu peso W. A
velocidade de decolagem vio deve ser 20% maior que a de estol para se manter uma
margem de seguranca conforme a sugestdo da norma FAR Part-233 (Rodrigues, 2011):

0 plt & 15,6402 m/s (4.9)

ph Bw (4.10)
@®wYs® 84z $ (87 z,

v

A constante p € o coeficiente de atrito da roda com o solo. Serd adotado um valor

médio de 0,025.
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Devido ao fato de que os valores da forca de arrasto, da forca de sustentacéo e da
tracdo do motor variarem com a velocidade, o calculo se torna muito complexo, para
poder chegar na equacgéo reduzida x, como forma de simplificar a solugéo, o0 Anderson
sugere que seja realizada uma aproximacao para uma forca requerida média, obtida em
70% da velocidade de decolagem, ou seja, os valores de L, D e T, sdo considerados
constantes e calculados para essa velocidade.

o g 8Ty BY & (4.11)

Nesta equacdo, CLo € 0 coeficiente de sustentagdo que proporciona 0 menor
comprimento possivel de pista necessario para a decolagem, calculado por
(RODRIGUES, 2011):

5 =2 2-0536 (4.12)
Portanto, L para a velocidade de 0,7vio é 32,76 N.

0 -"8mx0 8Y8s = 1,41678 N (4.13)

8 8

Da mesma maneira, a tracdo utilizada sera a da velocidade de 70% da velocidade de
decolagem, logo, T =29,485 N (Considerando a densidade do ar de S&o José dos Campos,
p=1,1559 Kg/m?)

O regulamento informa que o comprimento de decolagem méaximo é de 60 m,
portanto, para S, = 60, temos que 0 peso maximo da aeronave sera 123,1155 N,
resultando em uma carga paga de 9,6 kg, sendo uma carga maxima bem préxima da
planejada inicialmente.

Fazendo uma anélise para o comprimento de pista para uma carga variavel do avido,
foi obtido o comportamento conforme descreve o grafico apresentado na Figura 38.
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Comprimento de pista para decolagem
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Figura 39. Comprimento de pista para decolagem

4.8. COMPRIMENTO DE PISTA PARA O POUSO

Para o calculo de distancia percorrida pela aeronave em pista por ocasido do pouso,
inicialmente foi considerada a norma FAR-Part23, que regulamente uma aproximacao
com 1,3 vezes a velocidade de estol. Dessa forma, obteve-se 0 comprimento de pista com
a seguinte expressao:

php 630 (4.14)

Y o 3v® 20 26 o

Considerando uma variagéo de peso considerando a massa do avido e massa da carga
paga variando de 4kg a 10kg, obteve-se o grafico a seguir, em que se observou uma
dependéncia linear do peso total do avido com o comprimento de pista:
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= Comprimento de pista para decolagem
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Figura 40. Comprimento de pista para 0 pouso

Devido ao grande valor de comprimento necessario obtido, mostrou-se conveniente
repetir os calculos empregando o método de pouso com manobra de arredondamento
proposta pela bibliografia (RODRIGUES, 2013), em que o avido € desacelerado a
velocidade de estol logo antes ao contato com a pista. Dessa forma, obteve-se o seguinte
grafico, em que sdo comparados 0s comprimentos de pista para pouso com e sem a
manobra de arredondamento:
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Figura 41. Comprimentos com e sem manobra de arredondamento.

4.9. PREVISAO DE CARGA

A densidade do ar é alterada com a temperatura, logo, mesmo que a aeronave esteja
na mesma altitude, em temperaturas diferentes a densidade do ar sera diferente, a altitude
densidade é definida como a altitude em que 0 avido estaria se a temperatura do local
fosse a padrdo. Como a tracdo depende da densidade do ar, para temperaturas diferentes,
a carga paga maxima carregada seréa diferente, logo, é possivel calcular a carga paga
maxima que a aeronave consegue carregar para cada altitude densidade.

Utilizando o software Propeller Selector da Gyles Aerodesign, considerando a
velocidade de decolagem como sendo 15,6348 m/s e variando-se a altitude de 0 a 2000m,
pode ser obtida a tracdo como funcdo linear da altitude. (Considerando que a temperatura
é a padréo)

YO o Yz i n Y (4.15)

Logo, substituindo o valor de tracdo em funcdo da altitude, utilizando o valor da
densidade do ar referente a altitude analisada, substituindo S, = 60m na equacéo,
podemos calcular o valor do peso maximo da aeronave que ira decolar dentro dos 60
metros de pista possiveis do regulamento da competicdo em funcédo da altitude densidade,
dividindo pela gravidade, e subtraindo da massa da aeronave, estimada em 2,950 kg, é
possivel representar a carga méxima em funcdo da altitude.
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Tabela 4.4 — Previsdo de carga

Altitude (m) Densidade do ar Tracdo (N) Carga Paga
(kg/m”3) (Ko)
0 1,224977 31,245 10,35
200 1,20162 30,65 10,096
400 1,178605 30,063 9,846
600 1,155929 29,485 9,6
800 1,133588 28,915 9,3575
1000 1,111579 28,354 9,118
1200 1,089898 27,802 8,884
1400 1,068543 217,257 8,652
1600 1,047509 26,721 8,423
1800 1,026793 26,193 8,1985
2000 1,006392 25,673 7,977

Logo, apds o processo de linearizagdo, temos:

6 p fo ¢ prim 1t BQ (4.16)

4.10. TEMPO ESTIMADO DE VOO

Inicialmente, o voo serd dividido em cinco etapas: decolagem, subida, cruzeiro,
planeio e pouso. O tempo de cada etapa sera calculado e depois somado, visando obter o
a estimativa do tempo de voo da aeronave, o calculo sera feito supondo o avido com uma
carga paga de 9,5 kg (a massa que foi inicialmente desejada para que o avido consiga
transportar).

62



A decolagem serd considerada um movimento uniformemente variado, partindo do
repouso até a decolagem, portanto:

G —— =208mis (4.17)

o —=752s (4.18)

A subida ocorrera a uma velocidade constante e estima-se que a aeronave ganhara
30m de altitude na maxima raz&o de subida:

0

=18,355s (4.19)

Em cruzeiro, a aeronave permanecera em velocidade de cruzeiro constante,
percorrendo uma distancia estimada de 400 m:

ITnmm 1T mmnm ., (4.20)

Durante o planeio, sera considerada a velocidade de maximo alcance, e estima-se que
a aeronave perdera 30m de altitude:

O

5 AL (4.21)

O pouso trata-se de uma desaceleracdo partindo da velocidade de estol, devido a
manobra de arredondamento, ao repouso:

. v . (4.22)
W CST T[hD(A)m;n

0 — oWi (4.23)
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Logo, somando-se as parcelas de cada etapa do voo, o tempo estimado sera:

6 o o6 o o o  pohm

(4.24)
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5. ESTRUTURAS

5.1. LISTA DE INPUTS

Para o estudo e avaliacéo da estrutura do aeromodelo produzido pela equipe Zéfiro
foram utilizados os seguintes itens:

Resultados obtidos da disciplina de cargas:

1 Grafico 1 de DEC e DMF para a envergadura da asa;

1 Gréfico 2 de DEC e DMF para a empenagem;

7 Cargas atuantes no trem de pouso expostos na tabela 1;
7 Cargas atuantes na fuselagem.

Também foi utilizado como input o material disponivel no estoque da equipe e de
facil obtencdo no mercado:

9 Tecido, lamina e tubos de fibra de carbono;
1 Resina epdxi;
M Balsas;

1 Haste metalica de aco.
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5.2. INTRODUCAO

Este relatério tem por finalidade avaliar o dimensionamento da estrutura de um
aeromodelo desenvolvido por alunos do Instituto Militar de Engenharia, da equipe Zéfiro,
que sera utilizado na competi¢cdo SAE Aerodesing do ano de 2017.

Foram utilizados os resultados obtidos na disciplina de cargas como parametros para
avaliar e dimensionar a estrutura de modo a resistir aos esforcos atuantes. As decisoes
foram tomadas de acordo com o material disponivel e para facilitar o processo de
construcao.

5.3. METAS DE ESTRUTURAS E ENSAIOS ESTRUTURAIS

A disciplina apresenta como objetivo dimensionar a estrutura do aeromodelo de modo
a se obter uma conformacéo que resista aos esfor¢os produzidos e que apresente 0 menor
peso possivel, obtendo-se uma alta eficiéncia estrutural.

5.4. AVALIACAO DA ESTRUTURA DO AEROMODELO

Para realizar a avaliacdo, o aeromodelo foi dividido em partes: asa, trem de pouso,
fuselagem, tail-ooom e empenagem. Cada parte foi analisada separadamente e as decisfes
visavam a resultados satisfatorios.

5.4.1. TREM DE POUSO

O trem de pouso escolhido para a aeromodelo foi do tipo triciclo, sendo utilizada uma
haste metélica cilindrica para o eixo principal, como mostra a Figura 41.

Figura 42. Trem de pouso e fuselagem

Para dimensionar o trem de pouso, foram analisadas as seguintes situacoes:

9 Caso 1, aeronave pousa com as trés rodas;
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1 Caso 2, aeronave pousa com as duas rodas traseiras;
7 Caso 3, aeronave pousa com as duas rodas traseiras e com empenagem baixa;
{1 Caso 4, aeronave pousa com uma roda traseira.

Para o eixo traseiro, em todos o0s casos, calculam-se os valores das normais e do atrito.
Esses valores foram obtidos da disciplina de cargas e estdo na Tabela 5.1 a seguir:

Tabela 5.1: valor das componentes em cada roda.

Casos Componente Componente Componente Componente

vertical traseira | horizontal traseira | vertical dianteira | horizontal
dianteira (N)

(N) 121 (N) ™ (N)

Casol |212,71 70,88 32,94 10,98

Caso2 | 245,66 48,29 0 0

Caso3 | 245,66 0 0 0

Caso4 | 245,66 0 0 0

[1] valor para cada roda traseira.

Através dos dados obtidos, analisa-se o trem de pouso dianteiro para 0 caso 1 € 0
traseiro para o caso 4.

Para o trem de pouso traseiro:
Trata-se de uma haste de aco SAE 4340 bi-apoiada, cujos valores sao:

1 Qmax eixo traseiro = 245,66 N;

Mmax eixo traseiro = 7,7 Nm.

omax tracao = omax comp = 843,4 MPa;
tmax cisalhante = 63,74 MPa;

Fator de seguranca de 2,5.

=4 =4 -4 -4

Pela anélise dos dados, obtém-se que o raio da haste deve ser de 3,07 mm. O material
que a equipe possui apresenta raio de 3,43 mm, que resiste aos esforcos e, por isso, serd
utilizado.

Para o trem de pouso dianteiro:

I Qmax eixo dianteiro = 34,72 N;

Mmax eixo dianteiro = 2,55 Nm.

omax tracao = omax comp = 843,4 MPa;
tmax cisalhante = 63,74 MPa;

Fator de segurancga de 2,5.

E R
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Fazendo a analise, obtém-se que o valor do raio deve ser superior a 2,13 mm. Pela
disponibilidade de material, utilizou-se uma haste de raio de 2,4 mm.

5.4.2. TAIL-BOOM

No projeto de 2016, o tail-boom escolhido foi um tubo cilindrico composto de fibras
de carbono, fixado na fuselagem, como mostrado na Figura 42.

Figura 43.Vista do tail-boom com fixacéo na fuselagem e empenagem, referente a 2016

Em 2017, houve mudan¢a no conceito do tail-boom utilizado. Buscando reduzir
vibracdes e o efeito de tor¢do na estrutura, construiu-se uma peca Unica, que acompanha
o perfil da fuselagem até as empenagens vertical e horizontal, conforme a Figura 43.

Figura 44.Vista do tail-boom com fixacéo na fuselagem e empenagem, referente a 2017.

Tais partes sé@o formadas por madeira balsa, laminada com fibra de carbono em uma
das faces para cada lado da estrutura.
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Embora o projeto ja estivesse estabelecido, no momento da construcdo, constatou-se
que o tail-boom estaria sujeito a muita vibracéo e torcdo. A fim de reduzir tais efeitos,
foram adicionadas hastes de fibra de carbono em dire¢des transversais. Essas apresentam
secdo quadrada com lado de 4 mm e vazadas circularmente com raio aproximado de 1,4
mm. Para fixa-las no restante da estrutura, utilizou-se resina epoxi, de maneira a evitar
movimento da estrutura do tail-boom em torno dos eixos longitudinal e vertical da
aeronave. A estrutura final pode ser observada nas figuras 44 e 45.

Figura 46. Tail-boom apds adaptacdes feitas durante a construgao.

5.4.3. ASA
Para o projeto de asa, fixaram-se alguns parametros como premissa, visando produzir
uma conformacao de estrutura capaz de resistir aos esforcos requisitados. Fixaram-se:

9 Asa composta de longarina e nervuras;

9 Longarina formada pela combinacdo de balsa, resina epdxi e [amina de fibra
de carbono e que se estende por toda a asa;
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9 Nervuras centrais formadas pela combinacdo de madeira micro-lite, resina
epoxi e tecido de fibra de carbono, pois nelas serdo realizadas a juncdo entre a
asa e a fuselagem;

9 Demais nervuras produzidas apenas de madeira micro-lite.

Desse modo, a asa € composta de uma longarina e nervuras, sendo que estas
proporcionam o perfil aerodindmico, enquanto aquela resiste aos esfor¢os. Ao todo, foram
utilizadas 16 nervuras, sendo as duas centrais responsaveis pela fixacdo da asa a
fuselagem. Pelo fato de sofrerem maiores solicitacGes de esforco, essas foram laminadas
com tecido de fibra de carbono, conforme a figura 46. A fixagéo entre as partes foi feita
por meio de dois parafusos com porcas para cada lado, limitando, assim, os graus de
liberdade da asa em relacdo a fuselagem.

Figura 47. Jun¢do da asa a fuselagem.

Para a longarina, inicialmente, seria utilizado um tubo circular de fibra de carbono, a
fim de facilitar a construcéo. Dado que seria uma mudanca em relacdo aos anos anteriores
do projeto, um teste de flexdo foi feito para avaliar a viabilidade de emprego dessa nova
geometria. A Figura 47 mostra as cargas sendo aplicadas durante o teste.

Figura 48. Teste de flexdo da longarina.
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O resultado obtido no teste, no entanto, foi que a nova proposta ndo atenderia as
solicitacBes de carga. Ainda com cargas inferiores as que de fato seriam empregadas a
longarina, ocorreu a fratura. A deciséo, portanto, foi retomar as configuragdes anteriores,
ou seja, retangulares, compostas de balsa, resina epoxi e ldaminas de fibra de carbono,
estendendo-se por toda a asa.

Figura 49.Resultado visual do teste de flexdo.

A estrutura da asa, portanto, terd o perfil apresentado na figura 49.

Figura 50. Asa

Utilizando o gréfico de DEC e DMF da envergadura da asa, apresentado na Figura
50, avaliaram-se os méximos valores para momento fletor e esforgo cortante.
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Esforgo Cisalhante (N) | Momento fletor (N.m)

Esforcos na Asa
200 T

é;iowu C’rrsgl."unlc
Momento Fletor

159,88N
150 - -4

73,34Nm

50

| v

4150 =

200 1 1 | 1 A

-1.5 -1 05 0 05 1 1.5
Envergadura

Figura 51. DEC e DMF para a envergadura da asa.
Os maximos valores, portanto, sdo:

1 Qmax long = 159,88 N;
1 Mmax long = 73,34 Nm.

A construcédo da longarina com perfil de 18 mm de altura e 3 mm de espessura atende
aos esforgos requisitados.

Utilizando o Solidworks, foi realizada analise estrutural estatica pelo Método dos
Elementos Finitos (MEF). Para tal, foi considerado o esfor¢o cisalhante distribuido sobre
a longarina durante o voo, devido a forca de sustentacéo.

Como resultado, percebe-se uma maior tensdo nas porcdes proximas aos engastes com
as nervuras centrais, sendo a longarina mais suscetivel a fratura nesses pontos. Ademais,
também foram analisadas as deformacdes da longarina, bem mais significativas em suas
pontas.
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Figura 52.Andlise por MEF das tensbes na longarina
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Figura 53. Andlise por MEF das deformagdes na longarina.

5.4.4. FUSELAGEM

O calculo estrutural da fuselagem deve levar em consideragéo todas as cargas externas
atuantes durante voo e pouso. A estrutura deve garantir resisténcia a tais esforgos, aliada
a reducdo de peso. Por isso, a funcdo da fuselagem consiste em conectar as partes da
aeronave (asa, trem de pouso, empenagem e estrutura do motor) como uma unidade,
permitindo a acomodacédo da carga. Os carregamentos externos presentes na fuselagem
sdo reacOes das partes conectadas, além de forgas inerciais do proprio peso da estrutura e
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forcas aerodinamicas que surgem nas superficies decorrentes do fluxo de ar local. Assim,
a fuselagem apresenta geralmente cargas combinadas de tragdo, compresséo,
cisalhamento, flex&o e torgéo.

Neste projeto, foi construida através de madeira compensada, cortada (a laser) em
formato treligado, conforme verifica-se na Figura 53. Como a resisténcia desse material
n&o é tdo alta, laminou-se a estrutura com tecido de fibra de carbono. O tecido utilizado
é composto por fibras dispostas em 0° e 90°, promovendo maior resisténcia mecanica a
estrutura, uma vez que resiste a esforgos em duas direcdes independentes.

Figura 54. Fuselagem

Como foi utilizada uma composicao de mais de um material em boa parte da estrutura,
foram realizados ensaios a fim de verificar os limites de tragcdo, compressdo e flexdo. Os
resultados sdo mostrados nas Figuras 54, 55, 56 e 57.
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IME DE/4 - LABORATORIO DE ENSAIOS MECANICOS
ENSAIO DE TRAGAO EM BALSA

Relatério de Ensaio

Méquina: Emic DL10000  Célula: Trd 24  Extensémetro: -  Data: 25/05/2016  Hora: 10:59:07  Trabalho n° 2381
Programa: Tesc versiio 3.04 Método de Ensaio: AUDITORIA 2014
Ident. Amostra; >33335555 55555555 333553 > 0S: 018/2016
Corpo de Secglio Forga Fratura Res. Tragdo Res, Prova Def.
Prova maxima Maxima Escoam, 0.2% Méxima
(mm2) (N) (MPa) (MPa) (MPa) (mm)
CP1 35,15 1414,81 1,33 40,25 22,80 3,65
CP2 35,15 1768,17 50,30 50,30 35,47 2,89
CP3 35,15 1761,40 2,73 50,11 37,38 2,51
Numero CPs 3 <) 3 3 3 <)
Média 35,15 1648 18,12 46,89 31,88 3,015
Mediana 35,15 1761 2,731 50,11 3547 2,888
Desv.Padrio 0,0000 202,1 27,88 5,749 7,926 0,5820
Coef.Var.(%) 0,0000 12,26 153,8 12,26 24,86 19,30
Minimo 35,15 1415 1,334 40,25 22,80 2,508
Méximo 3515 1768 50,30 50,30 37,38 3,651
Tensiio (MPa)
55,00 - - . ‘ r
\ | ‘ [ ]
T 7 7 (B e — —
] ] | |
44,00 |— ' r v l | I — — |
J = J l | | ,-/4{ ) ‘ | j | \ ’
‘ V7T il .
33,00 vAY -l | I | J
| 2T 17 1711 1 =@
= 1711 1 ‘ -
| [ I/ | ‘ ‘ [
22,00 |- 4 Iy ! | 1 |
{‘ ; [ / | [ ] # 1 =
174 ; .,"/;\ ! I } ‘ | ’
1 | /] (1| ] i ) "
11,00 71 f—{ . | |
// | / %
| /
0,00 |
0,000 1,600 3.200 4.8 X ) .
lcr i lcp2 cr3 (N'./’ 4 (Vl‘(r”':' 5 00 Def Especif. (%)

Observagio: Veloc. de Ensaio - 3mm/min

Figura 55.resultados do ensaio de tragdo do material utilizado na fuselagem.
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IME DE/4 - LABORATORIO DE ENSAIOS M:ECANfT ,

Programa. Tesc versio 3.04

Ident AmOStra: >>23 3023335325305 3 3300 0 r0000 0553303303000 300000030303 53335

ENSAIO DE COMPRESSAO

Relatério de Ensaio

Maquina: Emic Invalido Célula: Invilido Extensometro Invélido Data: 25/05/2016 Hora: 11:32:38 Trabaiho n* 2382
Método de Ensaio: compressfio balsa

gcfpo de Comprimento Espessura Secgo Forga Modulo Tensdo
rova Base maxima Maéxima
(mm) (mm) (mm2) (kgf) (MPa) (MPa)
CP1 161,00 3,90 36,66 41,13 3224,61 11,00
CP2 161,00 3,90 36,66 31,20 2972,50 8,35
CcP3 161,00 3,90 36,66 47,99 2041,56 12,84
Namero CPs 3 3 3 3 3 3
Média 1610 3,900 36,66 40,11 2746 10,73
Mediana 161,0 3,900 36,66 41,13 2973 11,00
Desv Padréo 0,0000 0,0000 0,0000 8,439 623,1 2,257
Coef.Var.(%) 0,0000 0,0000 0,0000 21,04 22,69 21,04
Minimo 161 .Q 3,900 36,66 31,20 2042 8,347
Méaximo 161,0 3,900 36,66 47,99 3228 12,84
Tensio (MPa)
13,00
|
} : ! oo
10,40 ! ‘ 1o
780
[
5.20
2,60
0.00
0,000 1 006 2.000 $.000 L
a7 s 5y . '/ . “"'"_;_ . " Def.Especif. (%)

Observagio: VELOC, DE 0,5mm/min

Figura 56. resultados do ensaio de compressdo do material utilizado na fuselagem.
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N

Figura 57.resultados do ensaio de flexdo do material utilizado na fuselagem.
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Figura 58. resultados do ensaio de flexdo do material utilizado na parede corta fogo.



5.4.5. EMPENAGEM

Assim como feito para a asa, fixaram-se alguns parametros para a empenagem:

1 Longarina de empenagem: tubo de fibra de carbono com se¢éo quadrada.
9 Nervuras de madeira micro-lite.

Em relacdo a 2016, buscou-se aumentar a controlabilidade, porém enfrentaram-se
limitacdes geométricas impostas pelo hangar do regulamento. Nesse sentido, a
empenagem vertical foi colocada mais a frente, ou seja, mais proxima a fuselagem,
enquanto a fuselagem horizontal permaneceu no final da estrutura, conforme observa-se
na Figura 58.

Figura 59. Empenagens

Para a longarina da empenagem horizontal, foi utilizada uma haste de fibra de
carbono, cuja secédo transversal € quadrada de lado 4 mm, vaza com raio de 1,4 mm. Seu
comprimento é aproximadamente 78 cm.

A partir dos dados, foi realizada uma avaliacdo para garantir que a estrutura resista as
cargas as quais sera submetida.

Inicialmente, utilizou-se o grafico do DEC e DMF da empenagem (Figura 59), que
foi gerado na disciplina de cargas.

79



Cisalhante(N) | Momento(N.m)

Esforgos na empenagem

I T T T I
5 4,94N

-1 -0.76Nm

-5 -

04 03 0.2 0.1 0 0.1 0.2 03
Envergadura(m)

Figura 60. DEC e DMF para a empenagem horizontal.

Os valores maximos de momento e esforco cortante foram:

* Qmaxemp hor = 4,94 N;

*  Mmaxemphor = 0,76 N.m.

Fazendo a analise do momento fletor, tem-se que a maxima solicitacdo de tensao é de
0,17 MPa. Considerando um fator de seguranca de 2,5, tem-se 0,29 MPa. Como esse valor
é inferior a tensdo de escoamento do material, a construcdo fazendo uso dessa
configuracdo é viavel e segura.

5.5. LISTADE OUTPUTS

Apbs o término da analise, obtiveram-se como output:

9 Diametro do eixo traseiro do trem de pouso minimo: 6,14 mm;

Diametro do eixo dianteiro do trem de pouso minimo: 4,26 mm;

Altura da longarina da asa: 18 mm;

Espessura da longarina da empenagem: 4 mm (vazada por raio de 1,4 mm).

= —a —A
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6. CARGAS E AEROELASTICIDADE
6.1. INTRODUCAO

Esta secdo tem por objetivo apresentar o estudo das cargas da aeronave Sophya
projetado pelos alunos da equipe Zeéfiro do Instituto Militar de Engenharia, para a
competicdo SAE Aerodesign do ano de 2017.

A andlise de cargas é de vital importancia para o dimensionamento das estruturas
que irdo compor o avido, tendo seus parametros iniciais definidos pelas areas de
aerodinamica, desempenho, propulséo e desenho; fornecendo resultados que garantirdo a
confiabilidade e seguranca do projeto, sendo este estudo baseado principalmente na
subparte C da Federal Aviation Regulation Part 23.

6.1.1. LISTA DE INPUTS:

Pardmetros da Asa
Area da asa (m?) Y 0,885
Envergadura(m) @ 2,30
Relacéo de afilamento | 0,50
Corda média(m) of 0,400
Coeficiente de momento 0 -0,251
Coeficiente de sustentacdo 0 1,414
Resisténcia torcional da asa (N.m?) Ou 101,64
Distancia entre centro aerodindmico Q® 0,1
e centro de pressdo (% corda)
Semienvergadura (mm) i 1150
Inclinacdo da curva do coeficiente Tw 0,0836
de sustentacdo em funcédo do angulo T
de ataque
Parametros da empenagem
Area da empenagem horizontal (m?) Y 0,15
Area da empenagem vertical (m?) Y 0,099
Coeficiente de arrasto 0 0,02
Parametros de desempenho
Velocidade de estol (m/s) W 13,03
Velocidade maxima (m/s) W 25,08
MTOW (N) W 122,63
Densidade do ar (kg/m3) r 1,182
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Pardmetros de Estabilidade (medidas em relacdo ao bordo de ataque da asa)
Posicdo do centro aerodinamico (m) W 0,100

Posicdo do centro de gravidade (m) W 0,125

6.2. ANALISE DAS CARGAS
6.2.1. DIAGRAMA V-N DE MANOBRA

A norma FAR23 propde um envelope de velocidades, dentro do qual a aeronave
ndo ultrapassa um fator de carga maximo que poderia comprometer sua estrutura. Foi

escolhido um fator de carga maximo positivo € ¢l sugerido por RAYMER
(2006) para avides de pequeno porte. Para o fator limite de carga negativo, € 2
i & p . A partir da velocidade méaxima w ¢ b yi 7 do calculo de

desempenho e da norma FAR23, temos os valores de Velocidade de Manobra (w |,
Velocidade nunca superada em mergulho (w e Velocidade de Cruzeiro (w :

» £ ¢ to Wi (6.1)
® phlt w oo WA (6.2)
¢ TG ¢ duxTi (6.3)

Utilizando a equacdo proposta por RODRIGUES (2010) para o limite
aerodinamico do fator de carga determinado pelo 0 , € considerando 0 p

tendo em vista que os aeromodelos para a competicdo SAE Aerodesign ndo sdo projetados
para voar com sustentacdo negativa, obtém-se o grafico da Figura 60.

Diagrama V-n

45 T T T T T T

25

0.5+

Fator de Carga (n)

\V/s=13,0 va=204 V=226

2 | | | I | |

0 5 10 15 20 25 30
Velocidade (m/s)

Figura 61.Diagrama V-n de manobra
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6.2.2. CARGAS NA ASA

Conforme sugestédo no feedback da competicdo anterior, a distribuicdo das cargas
na asa foi feita utilizando o VVortex Lattice Method, aplicado através do software XFLR5.

Plane Name
Wing

TipTwist
Aspect Rati

Figura 62. Simulagdo no software XFLR5

Logo, para uma manobra simétrica em velocidade de manobra, alcancando,
portanto, o fator de carga maximo (LOMAX, 1996), obtém-se a seguinte distribui¢éo de
sustentacdo na asa:

Distribuicdo de sustentacdo na Asa
250

...ZDOOOQ...
- S -

150

Sustentacdo (N/m)

0

Envergadura (m)

Figura 63. Distribuicdo de sustentacéo
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Para a distribuicdo apresentada, os esfor¢os na semi-envergadura sdo:

Esforgos na Asa
17145N T f I I f

Esforgo Cisalhante
Momento Fletor |

>
3
T

140 -

82,57Nm

a @
S 3
T T

Esforgo Cisalhante (N) | Momento fletor (N.m)
»
T

Z_

| | | | |
0.2 04 0.6 08 1 12

Envergadura

)

Figura 64. Esforgos na semienvergadura da asa

Pelo grafico é possivel ver que os maximos de Esforcos Cisalhante (171,45 N) e
Momento Fletor (82,57 Nm) se d&o no ponto de engaste da asa na fuselagem.

6.2.3. CARGAS DA EMPENAGEM HORIZONTAL

Para a empenagem horizontal, foi necessario encontrar a forca gerada para manter
a aeronave estavel em uma manobra simétrica, a w e € € . Conforme ISCOLD
(2008), considerando que os arrastos estdo alinhados com a tracdo e O € desprezivel,
temos:

0 o f @ (6.4)

Utilizando este valor para a distribui¢do de Schrenk (SANTOS, 2011):

Sustentagdo na empenagem

1 T T
y

I = = = Eliptica 1
-2 = = = Retangular A
1 Schrenk |y

i

Distribuicdo de sustentagéo (N/m)

- =

.20 . ) \ . \
-0.4 -0.3 -0.2 -0.1 o 0.1 0.2 0.3 0.4
Envergadura (m)(centro na raiz)

Figura 65.Distribuicdo de sustentacdo na empenagem horizontal
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Analisando os esfor¢os na empenagem horizontal:

Esforgos na empenagem
r T T T T T T p— —
5 4 94N Esforgo Cisalhante |—
| ———Momento Fietor |

4 —
3 -
2t =

| N

-1 -0,76Nm -

Cisalhante(N} | Momento(N.m)

0.4 0.3 0.2 0.1 o 0.1 02 03 0.4
Envergadura(m)

Figura 66. Esforgcos na empenagem horizontal

E possivel perceber que os pontos de maior esforco cisalhante (4,94 N) e momento
fletor (0,76 Nm) encontram-se nos engastes da longarina da empenagem horizontal com
a fuselagem.

6.2.4. CARGAS NO TREM DE POUSO

Conforme o Anexo C da subparte C do FAR23, utilizando fator de carga no solo
¢ clp x o minimo referenciado, com sustentacdo das asas 0 — e K=0,25 temos as
seguintes situacdes para pouso, sendo as cargas no trem de pouso principal distribuidas
igualmente para as rodas:

a) Pouso nivelado nas trés rodas

TN K
'ISEE_NOTE ]

B e
o

Figura 67. pouso nivelado nas 3 rodas (Adaptado da FAR23)

- Carga vertical nas rodas principais:

@ —— cplxp (6.5)
- Carga horizontal nas rodas principais:

0 — xtd@ (6.6)
- Carga vertical na roda de nariz:

w —— ot (6.7)
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- Carga horizontal na roda de nariz:
0O — ptoY (6.8)

b) Pouso nas duas rodas principais, com a bequilha proxima ao chéo:

TaM K ! SEE MOTE 3
azﬁnngfn T

| )
. i ;f; _____

|

WROUND _LINE
TaN™" _mk
fr-"r -k

Figura 68.pouso nas duas rodas principais (Adaptado da FAR23)

- Carga vertical nas rodas principais:

w ¢ 0w cThp@ (6.9)
- Carga horizontal nas rodas principais:
0O VéEw Tl d (6.10)
- Cargas na roda de nariz:
w O mo (6.11)

c) Pouso com empenagem abaixada:

. L BROUND LIME
Wote: See a23.a81(a)(2)
TAIL DOWM LANDING

Figura 69. Pouso com empenagem abaixada (Adaptado da FAR23)

- Carga vertical nas rodas traseiras:

w & 0w c¢thd (6.12)
- Carga horizontal nas rodas traseiras:
O mo (6.13)

- Cargas na roda de nariz:
w O mo (6.14)

A norma FAR23 sugere gque as cargas no pouso em uma roda s6 sejam as do
pouso nivelado nas rodas principais, sendo a carga total aplicada em apenas uma roda.

Para as cargas laterais, o fator de carga vertical deve serde ¢  pho @ o fator de
inercia lateral de € mhp adividido em 0,5*W para inboard e 0,33*W para outboard,
aplicado para o caso b). Logo:

Carga vertical nas rodas principais:
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w ¢ 0o yYylwd (6.5)
Cargas laterais:
Y omw@eYy 1ix (6.6)

6.2.5. CARGAS NA FUSELAGEM

As cargas na fuselagem séo resultantes dos engastes da asa, empenagem, trens de
pouso, bergo do motor e 0 payloadno compartimento de carga. Utilizando os valores
criticos calculados anteriormente, obtém-se na fuselagem o diagrama apresentado na
Figura 69.

Figura 70. Pontos de atuacdo das cargas na fuselagem
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6.3. AEROELASTICIDADE

A analise da aeroelasticidade resumiu-se no calculo da velocidade de divergéncia
para a estrutura da asa com a finalidade de verificar se a asa projetada esta segura quanto
a esse fendmeno instabilidade estatica. Com base em MEGSON (2007), a velocidade de
divergéncia pode ser calculada de acordo com a Equagéo 6.7:

@ S (6.7)

Em (6.7), "Oé o médulo de cisalhamento do material da asa, 0é o momento polar
de inércia, ” é a massa especifica do ar, Q @ a distancia entre o centro aerodinamico e o
centro de tor¢do em termos de percentagem da corda média aerodindmica w, i é a semi-

envergadura da asa e — € a inclinacdo da curva do coeficiente de sustentacdo em
funcéo do angulo de ataque.

_~Flexural center

a+3fh
v
,/’/ — -
AC A Spring
T"|
Figura 71. Diagrama de forcas e momentos no perfil.
Dessa forma, determinou-se w o twaji. Assim, para velocidades

de corrente livre superiores ao valor encontrado, 0 avido apresentar-se-a sob condicdes
instaveis de voo. A velocidade encontrada é relativamente alta, bastante acima da
velocidade maxima prevista, podendo assegurar que a aeronave esta resguardada de
efeitos de divergéncia (MEGSON 2007).

6.4. LISTA DE OUTPUTS
91 Diagrama V-n
1 Diagrama de esforcos cortantes e momento fletor da asa
91 Diagrama de esforcos cortantes e momento fletor da empenagem
horizontal
Cargas no trem de pouso
Carga de equilibrio da empenagem horizontal
Apresentacéo das forgas na fuselagem
Velocidade de divergéncia

E B ]
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7. PROJETO ELETRICO

7.1. LISTA DE INPUTS

As tabelas a seguir contém os dados de input para o projeto elétrico.

Tabela 7.1 - Dados de entrada de condi¢des atmosféricas

Dados Atmosféricos
P (kg/&d ) 1.1567
0 (m/s) | 30
0 (m/s) 344.09

Tabela 7.2 - Dados de entrada gerais do aeromodelo

AeroModelo
W (k) 2.95
@ i (ko) 9.5
Q (cm) |55
T (grau) 7

Tabela 7.3 - Dados de entrada da asa

Asa
| (grau) |13
| (& 0.8817
@ (M) 0.0775

Tabela 7.4 - Dados de entrada do aileron

Aileron
a (cm) 18.3
b (cm) 6.9
H (cm) 52.5
%Y 15%
Y (G 0.0662
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Tabela 7.5 - Dados de entrada do profundor

Profundor
¢ (mm) 200
@ (mm) 47
& (graus) | 15
t (mm) 24
& (mm) 14

Gz (mm) |33
0 (mm) 13.26
1 (graus) 10
Y (&) 0.1534
@ (m) 0.1958

Tabela 7.6 - Dados de entrada do leme

Leme
@ (mm) |205
® (mm) |142
@ (mm) | 46.15
& (graus) | 15.5
t (mm) 24
cb (mm) 15
ae(mm) |31
0 (mm) 12
| (graus) 10
Y (m2) 0.1335
@ (m) 0.1735

7.2. INTRODUCAO

Os componentes elétricos necessarios ao controle do aeromodelo sdo: receptor do
radio controle, bateria, medidor de tensdo (VoltWatch) e 8 servos de 3 tipos diferentes.

Os servos controlam os seguintes elementos: um para o acelerador do motor, um para
a bequilha, um para o aileron esquerdo, um para o aileron direito, um para cada leme e
dois para o profundor. Os servos de cada leme funcionam em conjunto e por isso Sao
ligados através de um cabo Y. Ambos servos funcionam em conjunto com a bequilha e
por isso também sdo ligados através de um cabo em Y. Os servos do profundor também
operam sincronizados e também sdo ligados através de um cabo Y. Por isso, serdo
necessarios 5 canais diferentes no radio para operar o aeromodelo.
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7.3. CALCULO DOS ESFORCOS NAS SUPERFICIES DE CONTROLE

Para o correto dimensionamento dos servos atuadores nas superficies de controle é
necessario realizar o calculo dos torques necessarios para mover as superficies de
controle. A seguir, estdo descritos os métodos de céalculo dos esforcos de cada superficie.

7.3.1. PROFUNDOR

Observa-se na Figura 71 a representacéo da fixacdo do profundor. Segundo Anderson
(2008) o momento na dobradica pode ser calculado pela Equagéo 7.1.

1
He = Ch 3 PV2S.Ceo (7.1)
H!'Bl
r" 1 ﬂ
| Control-system i
I linkage I
| S — — ——]

Figura 72. Esquema da fixacéo do profundor

O coeficiente 6 é funcdo do angulo de ataque da empenagem horizontal e da
deflexdo do profundor. Dessa forma pode-se escrever que:

8 &6 | 8 1 (7.2)

Para calcular os coeficientes © e 0 , Anderson (2008) sugere que seja feito por

meio de testes em tlnel de vento. Esses coeficientes dependem da razdo entre a corda do
profundor e a corda da empenagem horizontal, a geometria da empenagem horizontal, o
angulo do bordo de fuga do profundor e o gap entre as superficies, movel e fixa da
empenagem horizontal.

Roskam (1985) sugere um método para o céalculo desses esforcos. Esse método se
aplica quando: a velocidade da aeronave é subsonica, a deflexdo da superficie é menor
que 20° e 0 angulo de ataque menor que 12°, o fluxo de ar ndo esta separado da superficie,
e 0 aerofolio é simétrico. Dessa forma, os valoresde 0 e 0  sdo dados por:

Chg, = {(C% (Cha) o +2(C1),, [1 - ﬁ] . [tan $"/2 - E]} %ﬁ (7.3)

!

Chse = {(CL (Chs)teo + 2(C15)teo' l1 B ﬁl ’ [tan ¢*/2 - E” (CZST?SEM+MZ (74)

ChS)teo teo !
Os valores dos coeficientes e 0 séo obtidos a partir da Figura 72. Para
um valor de =200 mm e @ "©47 mm tem-se — — T& TAssim, 0 ™

e S.
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Figura 73.Relacéo entre e 0 com — para perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).
Os valores dos coeficientes e 0 sdo obtidos a partir da Figura 73.
Sabe-se que o perfil da empenagem horizontal é 0 NACA 0012, com O p U, 8ntdo
— T O (-0
Yoo li CTE g
o i e
hi/- T Mean line t
0.09c——'1
1.0 > T Yoq. Yoo L b
e m’|. .'IE = 9 ‘ 7.2 /
\.\ .‘N (Y is in percent chord
9 :\\w! ~_] R is 7.0 il
o s e N -
theory TN T (pet rad)
.8 \ ~ 6.6
! Nol:, Interpolate by plotting 'I\D6 G /
ATy "0 I~
’ s 08 12 16 0 04 08 16 .20
TAN £ o'rg MAIN SUR FACETHICKNESS RATIO, e
Figura 74.Relacéo entre e 6 com —para perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).
Por fim, o valor de é obtido a partir da Figura 73. Com a razdo de equilibrio
0'Y & xX—— T Ypara um nariz arredondado.
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Figura 75.Grafico versus balance ratio para perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).
Finalmente, 6  pode ser calculado:
C ={ Ch (Cy,). +2(C,) [1 —CL] [tanq)"/z—f]} (Cnady —— (7.4a)
Day (C“ﬂ)teo. ha/teo la/teo’ (Clﬁ)teo ' )’ Cpe" V1-M2

8 Wzt cred? p T X2 OAE — 1w @ (7.4b)
0 T8ix po (7.4c)

O coeficiente 0

valores dos coeficientes

pode ser calculado de maneira semelhante ao anterior. Os

e

&

s&o obtidos a partir da Figura 75. Para um

valor de &= 200 mm edx= 47 mm tem-se — —

T v

T8 TAssim, 0

e
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Figura 76. Relagéo entre e 0 com — para perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).
Os valores dos coeficientes e 0 séo obtidos a partir da Figura 76.

Sabe-se que o perfil da empenagem horizontal é o NACA 0012, com Q p U, entdo

— T ) O B
)
Yoo 2 $TE Yoo
P il Mean line 1
‘9—0.09c——ﬂ
1.0 Yon Y 74
S T TXn.1» b

'\-\) un ¥rg =~y 72 ?

o a“ (Y is in percent chord.
’ '\-\\\"\,\los s - A~
- oo II

cp N \‘\"7\\‘\\ EA%D (:")theory o A
z R"‘;num-y N T =~ ere cena /

8 \‘\ = 6.6 <

Note: In e i

! 16' terpolate by plotting 108 6 / /

<‘!°)m=m ™ totio Ry \\ 6.2

ek T 0s 08 12 16 %0 “o 04 08 12 16
TAN L o'pe MAIN SUR FACETHICKNESS RATIO, e
Figura 77. Relacdo entre e 0 com — para perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).

Por fim, o valor de

é obtido a partir da Figura 77. Com a razdo de

equilibrio® 'Y @& xX——— 1T& Tpara um nariz arredondado.
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Figura 78. Gréfico versus balance ratiopara perfil simétrico. Adaptado de Roskam (1985).

Finalmente, 6  pode ser calculado:

Chg Clg . C S)ba]
Chs, = {@;;j;;-(chs)mo +'2(C%)tm;l1" ) l.[tancb /2-—§]}.( zhg' _J?;EF (7.50)

(CIS teo
8 Tz TE L czgdr p T x2 OAF 2 2@ m——  (7.5h)
o) ™ Px w (7.5¢)

Osvaloresde0 e0  sdo,em modulo, T8t X pe o Y X respectivamente.

Para calcular 6 , considera-se Jt= 13° , angulo de stall, e 1e= 10°, maxima deflexao
do profundor. Entdo, 6 = 0.0664.

6 61 06 1 mMWYFed ™M YX¥ed Moot (7.6

Sabe-se que as dimens@es do profundor sdo Se= T L AR e Ce=TIP W LAY
Logo,0 81 Qi a

O 6 -"0YO TIQEEZPP U FPXTMZTP U FTHP wu Ypdt o Jiweh &(7.7)

Para o controle do profundor, serdo utilizados dois servos do tipo Hitec HS-
5055MG com as especificagOes da Tabela 7.2.
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Tabela 7.2 - Especifica¢fes do Servo Hitec HS-5055MG

4.8 Volts 6.0 Volts
Velocidade 0.20°/60° 0.17°/60°
. 1.6 kg.cm (22.20
Torque 1.3 kg.cm (18.05 0z.in) 0z.in)
Peso 9.59(0.33 02)
Dimenséo 22.8 x 11.6 x 24 mm (0.89 x 0.45 x 0.94 in)

Embora apenas um servo deste tipo fosse suficiente, foi decidido utilizar dois
deles a fim de obter uma maior seguranca para o caso de varia¢ao de condi¢oes (condig¢oes
atmosféricas, vento, etc.).

7.3.2. LEME

O mesmo procedimento utilizado para calcular o esfor¢co no profundor € utilizado
para calcular os esforcos nos lemes. Dessa forma tem-se que o0 momento na dobradica
pode ser calculado:

Chy, = {C"“ (Chg),, +2(C )teo[

][t ng'/2 - ]} C“T)b‘ﬁ (7.82)

(Chg) )teo o
8 T®IZT® U cZ @i p X vz OAFY & ‘T ——  (7.80)
0 T8I o Wy (7.8¢c)
Chy, = {(C:jieo' (Cng),,,, +2(C),,.- [1 M - Jtan /2 - ” (CchZ?a' = (79%)
6 T T X cZgsr p T x2 OAFE =z n — (79
o} T LU T T (7.9¢)

Os valoresde 6 e 0  sdo, em mddulo, T8t 0 w@ Y L T rESPectivamente.

Para calcular 6 , considera-se ot = 13°, angulo de stall, e r = 10°, maxima deflexdo dos
lemes. Entéo, 6 = 0.0664.

0 0 | 0 mMroBdpolmpurEpnlm@iovu ¢ (7.10)

Sabe-se que as dimensdes dos lemes sio Y T 0w Qw T X AU
Logo, 0 18 ¢ T® G

O 6 -"0YO TBIOWEZPPU FR TZTH C FUP X 0 urd ¢ Tpd & (7.11)
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Para o controle dos lemes, serdo utilizados servos do tipo Hitec HS-5055MG,
sendo um servo para cada leme, com as especificagdes da Tabela 7.2.

Para o controle do leme, a utilizagdo de apenas um servo é suficiente para garantir
uma seguranga em caso de variacdo das condicdes de voo.

7.3.3. AILERON

A proposta para o calculo do hinge momerdugerida por Roskam (1985) ndo pode
ser aplicado para o aileron, pois o perfil utilizado na asa é assimétrico. A metodologia
utilizada est& proposta na norma FAR-Part23. Segundo a norma FAR-Part23, uma carga
@ atua sobre o aileron. Essa carga é determinada a partir do grafico da Figura 78.

0 100 200 300 400 ka/m* 500 600
70 }—1 | I DT NS NS T N RS D T A U S T Tt ' e 350
= w 2 —- -
v |® m=-1861%(C,/80) Kkgm
£ 60 - — 300
@ @=131n,(C,/16) Kkgm? E
50 — 250 =
a5 w=-095n,§' kg/m?
© 40 . 2% — 200
= T
3 - 2 (3) Tas
S 30 - - 150
- — \ - (&) FLAP
w 1> \
Q 20 < Y 100
& Z (5) ATLERON
| o
9D 10 50
w
O
g
(1 o 0
g o 20 a0 60 80 100 120
=

DESIGN MANOEUVRING WING LOADING n.% 1o/i?

Figura 79. Gréfico para determinar & sobre o aileron
w
O fator ™5 é calculado com base na area projetada da asa e o peso total da
aeronave. Segundo a norma FAR-Part23, o fator de seguranca € sera de 4,4 por se tratar
de uma aeronave de carga. Dessa forma, tem-se ¢ = 62,12 "Qf@ 2. A carga ¢ representa
a pressao sobre o aileron. Na FIG. 6, pode-se perceber que a pressdo varia ao longo do
comprimento da corda do aileron. Para encontrarmos o hinge momenbasta calcular a
forca exercida no aileron e sua posi¢do com relacdo ao eixo da dobradica. Sabendo as
dimensdes do aileron,"Y T8t @ @ip e T X XAy tem-se que 'O 3.03Q"D &
8 8

W T — TBIWVTEZ—F— ULRTICE (7.12)

O wzYZe ULVBTEMWIE EFRK L odtcE@a  (7.13)
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Figura 80. Distribuicdo de pressao no aileron

Vale a penas ressaltar que os valores de momento calculados para o profundor e
leme estdo em acordo com a norma FAR-Part23. Apesar de ndo usar a metodologia
proposta na norma, os valores encontrados para 0 hinge moment estdo proximos dos
valores calculados utilizado a metodologia da norma.

Para o controle dos ailerons, serdo utilizados servos do tipo Hitec HS-225MG,
sendo um servo para cada aileron, com as seguintes especificacdes:

Tabela 7.3 - Especifica¢bes do Servo Hitec HS-225MG

4.8 Volts 6.0 Volts
Veloctade 0.14°/60° 0.11°/60°
Torque 3.9 kg.cm (54 oz.in)| 4.8 kg.cm (67 0z.in)
Peso 31g(1.102)
Dimensé&o 32x 17 x31 mm (1.27 x 0.66 x 1.22 in)

Tal modelo foi escolhido com base nos céalculos realizados bem como no v6o
experimental realizado. Durante os testes, o aileron respondeu prontamente aos
comandos, com 0 servo se mostrando seguro e adequado para a competicéo.

7.3.4. TREM DE POUSO DIANTEIRO

O servo atuador do trem de pouso dianteiro deve ser dimensionado a fim de
garantir o estercamento da roda dianteira da aeronave. Para isso, precisa-se analisar as
forcas envolvidas na regido de contato pneu solo da aeronave. Basicamente, 0 momento
gerado pelo servo, precisa ser maior que 0 momento gerado devido a forca de atrito
existente entre 0 pneu e o solo na regido de aderéncia. Considere o trem dianteiro
representado na Figura 80. O momento fornecido pelo servo deve ser maior que o
momento produzido por uma forca lateral na regido de contato pneu solo.
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Figura 81. Esquema trem de pouso dianteiro.

As equac0es para o calculo do esforgo no servo sao:
@E oo (7.14)
0 ="@s&t (7.15)

DaFigura 78, tem-se que ¢ fQ=1 'Q ceat. Sabe-se que a carga no trem dianteiro,
definida no projeto conceitual, é de 15% do peso total da aeronave e que = 7°. A norma
JAR-VLA adota para cargas laterais um coeficiente de atrito entre o pneu e o solo com *
=0,8. Segundo a norma JAR-VLA, a carga vertical deve ser 225% da carga sobre a roda
dianteira (nesse caso, 15% do peso total da aeronave). Sendo a carga maxima da aeronave
é de 122.13 0, e considerando um pneu de didametro 5.50 cm, tem-se 0 = W™ Qi Qwe i Q¢ T
= 0.8*[0.15*(2.95+9.5)]*(5.5/2)*sen(15°) = 2.13 'Q"Qb &

Para o controle do trem de pouso dianteiro (bequilha), sera utilizado um servo do
tipo Hitec HS-645MG com as especificagcdes da Tabela 7.4.

Tabela 7.4 - Especificagdes do Servo Hitec HS-645MG

4.8 Volts 6.0 Volts
Velocidade 0.24°/60° 0.20°/60°
Torque 7.7 kg.cm (107 oz.in) | 9.6 kg.cm (133 0z.in)
Peso 55.2 9 (1.9 0z)
Dimenséo 41 x 20 x 38 mm (1.59 x 0.77 x 1.48 in)

7.4. TESTE DO SERVO MOTOR

O objetivo desse teste foi averiguar as capacidades elétricas dos servos a fim de
escolher a bateria mais adequada para o circuito. O servo Hitec HS-645MG foi avaliado.
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Para o teste, utilizou-se:

T
T

T
T

Fonte de voltagem ajustavel,

Multimetro;

Servo tester;

Balanca de mala (dois algarismos significativos);
Suporte para teste de fabricacdo propria da equipe.

Durante o experimento, foram tomadas algumas precau¢des quanto a posicao do
braco do servo, o qual foi mantido sempre perpendicular ao eixo medidor da balanca, a
fim de encontrar o correto torque. As voltagens utilizadas foram 4,8V e 6V, variando-se,
em cada caso, 0 servoteste até 0 maximo.

Figura 82. Teste dos servos motores

Os resultados obtidos se encontram na Tabela 7.5.
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Tabela 7.5 - Resultado do teste com o servo HS-645MG

Corrente e 7
Serve Voltagem (v) | Forca (Kg) esfogo max Brago (cm) Forca;r;edu mﬁa’iﬁ} Tor?:;:;dl S

(mA)
332 522
3,52 593
354 599
346 584
362 567

48 3416 5863 7.5152
3,26 563
3,2 603
3,5 605
33 612
344 613
HS 645mg 22
484 834
4.9 826
5.04 835
492 835
4.69 843
6 4943 835,7 10,8746

5,16 838
4.88 815
49 835
5.08 8443
5.02 851

Tabela 7.6 - Comparacéo entre os resultados experimentais e os valores de Datasheet

Tor Torque
Servo Voltagem (V) a0 experimental
- datasheet (kg.cm) :
< (kg.cm)
4.8 7.9 7.5
S 645
Hyofng 6 9.6 10.8
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7.5. PROJETO DOS COMPONENTES ELETRICOS

Com o célculo dos esforgos dos servos foram obtidos os resultados expostos na Tabela
1.7.

Tabela 7.7 - Momentos de Hinge das superficies de controle

Profundor Leme Ailerons Motor Bequilha

1.04 kg.cm 0.42 kg.cm 3.03 kg.cm 0.64 kg.cm 2.13 kg.cm

Atraveés de seus dados e dos resultados do teste do servo motor (Tabelas 5) e de
testes no avido foi possivel escolher o servo mais adequado para cada componente como
mostrado na Tabela 8.

Tabela 8 - Servo utilizado em cada componente

Profundor Leme Ailerons Motor Bequilha

HS-5055MG HS-5055MG HS-225MG HS-5055MG HS-645MG

A bateria escolhida para operacdo dos sistemas elétricos foi a LiFe de 6,6 V e
1100mAh, com o objetivo de se ter uma margem de seguranca relativamente grande em
relacdo ao consumo real de energia e a quantidade de corrente necessaria para o
funcionamento de todos os servos se estes fossem acionados ao mesmo tempo.

7.6. PROJETO DA FIACAO

Com base na Tabela 7.5 e na norma NBR 5410 da ABNT concluiu-se que os fios
de alimentacdo devem ter uma se¢do maior ou igual que 0,05 m2. Como os servos da
bequilha e do leme devem atuar em conjunto, eles foram ligados com um cabo em Y, 0
mesmo se fez com os servos dos ailerons. Por essa razdo, o radio controle devera ter 5
canais no minimo para que o aviao opere adequadamente.
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Figura 83. Diagrama elétrico da aeronave

7.7. LISTA DE OUTPUTS

Tabela 7.9: Outputs

0 Q&G 1.04
‘0 Q&G 0.42
0 Q&G 3.03
0 Q&4 0.64
0 Qéa 2.13
N &0 853
0 & 0.05
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ANEXOS

ANEXO A: EAP DO PROJETO AERODINAMICO
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ANEXO B:
PLANTA -3 VISTAS

2 |
Equipe n°27 Zefiro
Dimensdes Maximas
Comprimento Maximo 1755.27 mm
Altura Maxima 374.02 mm
Maior Enverg. Bloco 1 2293.16 mm
Maior Enverg. Bloco 2 783.40 mm
Maior Enverg. Bloco 3 121.40 mm
Soma Total 5327.25 mm
] Asa
Area alar 8817 cm?
Alongamento da Asa 6
Perfil AerodinGmico Perfi J_%M Mwm_mm_mw_mnw_ 22e
Empenagem Horizontal(EH)
Area EH 1534 cm?
Alongamento 1
Perfil Aerodindmico NACAO0012
Coef. Vol. Cauda. Hor 0.5

Empenagem Vertical(EV)

Area EV 987 cm?
Alongamento 0.5
Perfil Aerodindmico NACAO0012
Coef. Vol. Cauda Ver. 0.04
Peso Vazio _ 2.95kg

SOPHYA
8 / 6 S 4
f——783,40
mmmuj 1
- - - 147,92
52,88
|
* 61,35 T - L.&L uur
229,84
|
-
- 515 - 1755,27
i 1
14,34° 147,06
=
}
220,15
|
7.0 71,28
}
40
1.95%—
1
— | | N |
_—l T ) . E— —
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