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Resumo

Ao longo deste trabalho, pretende-se desenvolver um compendio sobre os trés anos de
experiéncia em projeto de aeronaves na equipe Skywards de Aerodesign da UFV. Sera
descrita e testada uma metodologia para o projeto conceitual e preliminar das aeronaves da
equipe. Tal metodologia utiliza conceitos de projeto baseados tanto na bibliografia genérica
para projeto de maquinas como também bibliografias especificas da engenharia aeronautica,
tanto genéricas quanto as voltadas para a competicdo Aerodesign. Dessa forma, apds uma
analise dos requisitos de projeto, utilizando ferramentas como o QFD e listas de requisitos,
serdo propostas solucgdes para o formato conceitual da aeronave, que serdo valoradas a fim de
definir qual a melhor solucdo para o projeto. A seguir sera proposto um método para o projeto
preliminar de aeronaves, avaliando as melhores solucbes geométricas para as formas
propostas pelo projeto conceitual. Por fim, conclui-se que as aeronaves geradas por este
método conseguem o objetivo de cumprir os requisitos da aeronave na competicdo, além de

abrir novas possibilidades para a efetivacéo deste projeto.



Abstract

Throughout this work, is intended the development of a compendium concerning three years
of experience in aircraft design by the Skywards Aerodesign team of the UFV. A
methodology will be described and tested for the conceptual and preliminary design of the
aircraft. This methodology uses design concepts based both on literature for generic machine
design as well as bibliographies of specific aeronautical engineering, including the generic
ones as those facing the Aerodesign competition. Thus, after an analysis of design
requirements, using tools such as QFD and lists of requirements, solutions will be proposed
for the conceptual format of the aircraft, which will be valued in order to define the best
solution for the project. In the sequence, will be proposed a method for the preliminary design
of aircraft, evaluating the best solutions to geometric forms proposed by the conceptual
design.Finally, it is concluded that the aircraft generated by this method can in order to meet
the requirements of the aircraft in the competition, besides opening new possibilities for the

realization of this project.
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1. Introducdo

A Sociedade de Engenheiros de Mobilidade (SAE) promove anualmente, no Brasil, a
competicdo Aerodesign nas dependéncias da Embraer e do ITA. O objetivo dessa competicdo
é desenvolver o potencial dos estudantes de engenharia das universidades brasileiras na area
de engenharia aeronautica.

As equipes participantes da competicdo Aerodesign da SAE sdo desafiadas a projetar,
construir e testar uma aeronave leve nao tripulada, que é comandada por radio a distancia.
Todo o desenvolvimento da aeronave deve seguir o regulamento da competicdo estabelecido
pela SAE Brasil. A avaliacdo do desempenho das equipes se da por meio da anélise do projeto
da aeronave desenvolvida pelos estudantes de engenharia e por uma competicdo de voo. No
relatorio de projeto escrito as equipes explanam sobre sua metodologia de projeto e
desenvolvimento da aeronave. Na prova de voo as aeronaves desenvolvidas pelas equipes
devem carregar 0 maior peso possivel, sendo capaz de pousar com seguranca.

A Universidade Federal de Vigosa (UFV) conta com uma equipe de Aerodesign,
liderada pelo Professor Ms. Paulo Cezar Buchner, do Departamento de Engenharia de
Producdo e Mecanica (DEP). A equipe da UFV foi criada ha dois anos e atualmente conta
com 22 estudantes de engenharia e ja participou das competic6es realizadas nos anos de 2010,
quando foi 302 colocada, e 2011, quando foi 402

Atualmente, a equipe se prepara para a competicdo de 2012, contando com
financiamento da FAPEMIG, através do projeto Santos Dumont. A equipe sempre utiliza sua
aeronave, inteiramente desenvolvida e construida nesta Universidade. Para este ano, o projeto
de uma aeronave jé foi iniciado, visando competicao a ser realizada em novembro de 2012.

Para este ano, € necessaria a melhoria dos resultados, visto que a colocacdes obtidas
pela equipe em anos anteriores nao foram consideradas satisfatdrias pelos membros. Logo,
mudangas no método de desenvolvimento do projeto pela equipe eram considerdas
necessarias. As principais medidas tomadas foram a implantacdo de ferramentas de gestéo, a
adogdo de um cronograma rigido por parte da equipe e, por fim, a documentacdo do processo
criativo da aeronave, para que em anos posteriores a equipe tenha que se preocupar apenas em
evoluir, além do que isto facilita o processo de elaboragéo do relatorio de projeto.

Ao longo destes trés anos, foi elaborada na equipe uma metodologia prépria de
projeto, baseada em diversas bibliografias aeronauticas, porém a mesma nao possuia um

compendio de suas caracteristicas e etapas. Desta forma, inicialmente foi elaborada uma
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metodologia que contempla fases, ferramentas, fluxo de informagao, processo de tomadas de
decisOes, dentre outras etapas do projeto da aeronave, tendo como base as bibliografias
aeronauticas comumente utilizadas pela equipe, associadas a metodologia de projeto de
maquinas. Esta metodologia, porém, ainda nao foi aplicada completamente em uma aeronave
pela equipe, tendo sua eficécia testada nas diversas etapas do projeto. Desta forma, propde-se
aqui a descricdo desta metodologia, bem como a verificacdo da aeronave desenvolvida através
de ferramentas computacionais comumente utilizadas na competicao, visto que os projetos da
equipe sempre foram realizados com um forte embasamento teérico e se mostraram
competitivos, porém, devido & falta de um documento que compreendesse todos estes
métodos, ocorriam atrasos no projeto, o que prejudicava a construcdo da aeronave, atrasando

e prejudicando seus resultados em voo.

1.1. Objetivo

Este trabalho tem por objetivo descrever e testar os métodos desenvolvidos ao longo
dos ultimos trés anos pela equipe de Aerodesign da UFV para realizar seu projeto conceitual e
preliminar.

Serdo descritos aqui os métodos empregados, bem como o embasamento teérico do
projeto, visando detalhar o conhecimento armazenado, permitindo um répido treinamento de
novos membros, 0 que resultard em maior rapidez para a aquisicdo de conhecimentos mais
avancados na area.

Dentre os objetivos especificos, destacam-se:

e Aplicar a metodologia desenvolvida para o projeto conceitual e preliminar da

aeronave,

e Verificar, por meio de simula¢bes computacionais, se a aeronave desenvolvida atraves
desta metodologia possui caracteristicas satisfatorias de voo, sendo estavel e

controlavel, e cumprindo seus requisitos de projeto.



2. Revisao Bibliogrdfica

2.1. Nomenclatura Aeronautica

A titulo de esclarecimento sdo apresentadas as nomenclaturas da aeronautica, as quais
serdo utilizadas ao longo do presente texto.

A anatomia béasica de uma aeronave convencional é composta, segundo (Torenbeck,
1981) por cinco subsistemas principais: asa, fuselagem, empenagem, motor, e trem de pouso,

como dispostos na Figura 1.

Anatomia do Avido

EMPENAGEM
I
[ Establlizador Leme
- Vertical (Fixo) [Maovel)

K - ¢ ‘;?/,

FUSELAGEM

. ] ____.—-"' '-'_--- S - )
- = -2 e ~
. - i - I sl
- — ., Aleron | vldvel)
| Ry
J
I

TREM DE POUSQ  TREM i}E POUSO ASA
de Nariz Principa

Figura 1 - Anatomia basica de uma aeronave(Roskam J. , 1985)

Na asa, superficie responsavel por gerar a forca de sustentacdo que ird fazer com que a
aeronave Vvoe, sdo encontrados dispositivos (superficies mdveis), segundo (Barros, Introducéo
ao Projeto de Aeronaves Leves, 1989), com diferentes funcdes: flaps e slats sdo elementos
denominados hipersustentadores, pois auxiliam a decolagem e 0 pouso, que ocorrem em
baixas velocidades, aumentando a sustentacdo através de mecanismos de aumento do
arqueamento do perfil da asa e retardamento do descolamento da camada limite na asa,
enquanto os ailerons séo superficies de controle que defletem assimetricamente (exemplo:
aileron esquerdo para baixo e aileron direito para cima) para controlar o rolamento da
aeronave. A fuselagem, em geral, abriga a carga a ser transportada e integra os demais
subsistemas. A empenagem é um conjunto de superficies aerodindmicas responsaveis por
estabilizar e controlar a aeronave longitudinal e direccionalmente. A empenagem vertical é

composta por uma parte fixa (estabilizador vertical) e uma parte mével (leme) que controla a
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guinada. A empenagem horizontal é composta por uma parte fixa (estabilizador horizontal) e
outro movel (profundor) que controla a arfagem. O motor propulsiona a aeronave, e é em
geral envolto por uma carenagem aerodinamica denominada nacele, que quando integrada a
asa, ¢ feita através de uma estrutura chamada pilone. Por fim, o trem de pouso € composto por
um componente principal, sobre o qual se apoia a maior parte do peso da aeronave, e outra
secundaria responsavel pelo controle direcional em solo.

O movimento do avido pode ser representado por um modelo de corpo rigido,
definindo-se trés eixos e suas correspondentes forcas e momentos, segundo (Roskam & Lan,
1985). Quando esses eixos sdo solidarios ao avido e a origem do sistema de coordenadas esta
no centro de gravidade da aeronave, sdo chamados eixos do corpo (Figura 2a): eixo X sai do
nariz, eixo Y da asa direita, e eixo Z para baixo da fuselagem. Como as forcas e momentos
experimentados pelo avido possuem origem aerodinamica € comum se definir outro sistema
de eixos chamados de eixos de estabilidade (Figura 2b), usualmente adotados pela mecénica
de voo, obtidos pela rotacdo dos eixos do corpo em torno do eixo Y de a (angulo de ataque),
respectivamente associados aos coeficientes adimensionais de forca CX, CY, CZ e momento
CR, CM, CN.

Eixos do Corpo Eixos de Estabilidade
Y
Momento de
Arfagem
V4 Cy, CM \ J
- ﬁ Cx, CR
Momento de
Forga X Guinada
Forga Z
Momento de
Rolamento Cz, C\T

Figura 2 - Eixos do corpo (a) e de estabilidade (b)(Roskam & Lan, 1985)

Um terceiro sistema de eixos utilizado em aerodinamica possui referéncia no vento
(escoamento), chamado eixos do vento (Figura 3), obtido através de uma rotacdo de B (angulo
de derrapagem) em torno do eixo Z a partir dos eixos de estabilidade. Nos eixos do vento, 0s
coeficientes de forca de arrasto CD (paralelo ao vetor velocidade), de forca lateral CY, e forga
de sustentacdo CL (perpendicular ao vetor velocidade) serdo iguais aos coeficientes de forca

CX, CY, e CZ sempre que o angulo de derrapagem 3 for nulo.



2. Revisao Bibliografica

18

Eixos do Vento

Sustentacdo CL

Forca Lateral CY

Angulo de

Derrapagem

Angulo de/a(y
Ataque

PR AN

Arrasto

Figura 3 - Eixos do vento(Roskam & Lan, 1985)

As principais caracteristicas geométricas de um avido sdo descritas primordialmente

pelas caracteristicas geométricas de suas superficies aerodindmicas (asas, empenagem

horizontal, e empenagem vertical). Um desenho em trés vistas de uma asa geneérica esta

disposto na Figura 4 para ilustrar a terminologia que descreve sua geometria.

i
i T

Angulo de Diedro

Corda
na raiz

I
i
|
|

v Linha

! ds
|/ cenfro
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b/2 )|

Semi-enver !.Z(J(I’Zu"(]

2 I
Alongamento AR = g

Cr
Cp'
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Linha de
arqueamento
médio

BOXES:;. 7 BC

Extradorso

Qe - DY~ =
alqque =TT
T bntradorse Bordo
Qe

Juga

Cordac

Figura 4 - Planta em trés vistas de uma asa genérica(Pullin, 1976)

Segundo (Pullin, 1976), a envergadura b é a distancia medida de uma ponta a outra da

asa. A area S e aquela projetada no plano horizontal, e inclui as por¢des onde possa haver

superposicao entre a asa e fuselagem, por exemplo. O comprimento de uma secéo transversal

qualquer da asa é denominado corda c, e é de grande interesse em trés posigdes principais: a

corda na raiz da asa cr, a corda na ponta ct, e a corda média aerodinamica MAC ouc, cuja
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posicdo esta entre a raiz e a ponta. O angulo de enflechamento 4 é medido entre o bordo de
ataque e uma linha reta de referéncia. O angulo de diedro I" é medido entre a semi-
envergadrura e o plano horizontal. Existem ainda outros parametros geométricos de interesse
derivados dos parametros definidos anteriormente que serdo base para descrever importantes
propriedades aerodindmicas mais adiante. O alongamento AR é definido pela razdo da area do
quadrado de lado igual a envergadura sobre a &rea da asa (AR = b#S). O afilamento A é
definido pela razdo da corda na ponta sobre a corda na raiz (1 = ct/cr) . E finalmente, a corda
média aerodindmica MAC ¢ a corda que uma asa retangular de mesma area teria (MAC =
S/b).

O conceito da aeronave apresentada nas figuras anteriores é chamado convencional, e
é um de inimeros conceitos possiveis para uma aeronave. Apesar desta grande variedade, 0s
principais subsistemas apresentados nestas figuras estdo presentes na maioria dos casos. A
titulo de exemplo, a Tabela 1 apresenta varias configuracdes possiveis por subsistema e a
Figura 5, exemplos de alguns conceitos.
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Tabela 1- Configuraces possiveis para uma aeronave

= - S —pr =
Monoplano - T - =~ = = =)
Asa Baixa Asa Media Asa Ombro Asa Alta Asa Parasol
Posicio | Biplano =51 . .
Vertical Biplano Conwencional Sesquiplano Sesquiplano Invertido
Multiplano %
Triplano Multiplano
r—— J—
Pasicdo Horizontal : LI = vy = - =
Alinhadas Stagger Dianteiro Stagger Traseiro
= P I 7
3 " s . p \ N _,— \ @
PR - | ') Ly ~ k
Tipo de Estrutura & | = | & W e A
< L = -
Viga em Viga Apoiada Viga Tensionada Box Cilindrica Romboidal Anular
Balango (Strut braced) (Wire braced) Plana
Alongamento S | =— | — | [—
AR db s :
Baixo Médio
ASA
[ | [ ey e o f sy L S f S L AN
Afilamento A N \ 4
cie A= =l P Y ) I I
Forma Retangular Afilada Afilamento Afilamento Eliptica at Circular Delta
am (A=1) (A=<1.0) Inverso (A>=1.0) Composto [A=0.0]
Planta
i } CEm] ¢ / ._“\
Enflechamento 1 Ly F\:)) 3 : | \‘-/ [ !
A 1~ AR ARy gt ™ st ) iy A1
Reta Enflech. Enflech. Enflech. Asa Obligua Asa M Asaw Bird-like
Positivo (A=0) MNegat.(A<D) Variavel
B (e 1= Bl N S =
Diedro I Reta Diedro Anedro Gaivota Gaivota Ponta para Cima Canal
I'>{J Invertida
Progressdo do Estol ;‘; EI : Li A}‘*—‘-—a
Ellptlca Retangvular Pouco Aﬂlada Medlo Aﬂlada Muno Afilada Enﬂcr_h Pos
— e e, s
Pecfl Pouco arqueado  Bem argueado Bem arqueado Refletido Simeétrico Pouco arqueado
Esbelto Espesso Esbelto Esbelto/Espesso Espesso
1 [, [
/ ~1 | ‘sl
el |
ESTABILIZADOR HORIZONTAL Convencional Canard
S}::? | n
/P ST = {
Convencional Cauda T Cauda-V Cauda-H Tripla Boom-Tail High Boom-Tail
Ny |-|
ASA-FUSELAGEM i
r-N -
Blended Win-g-Bod\,' (BWE) Lifting Body
= — PR i |
TREM DE POUSO e — ¥ j‘L? o
Triciclo Tail-dragger Skis/Patins

Pode-se observar que a tabela com o resumo das varias configuracdes de subsistemas
de um avido pode ser combinada para formar diversos conceitos de aeronaves diferentes,

COmo 0s seis conceitos apresentados na Figurab.
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Figura 5 - Alguns conceitos de aeronave

Para que uma dada configuracdo seja uma solucdo Otima para as especificacdes e
requisitos da aeronave desejada, € necessario que seja realizado um projeto eficiente, baseado

em uma metodologia bem fundamentada, que sera apresentada a seguir.

2.2. Projeto de Aeronaves

Para que se possa projetar uma aeronave, bem como qualquer produto a ser
desenvolvido, é necessario especificar a funcdo a que se destina o projeto. No caso das
aeronaves, esta funcdo é denominada missdo. As especificacbes da missdo de uma aeronave
vém em diferentes formas, dependendo do tipo de aeronave, do fabricante, e até mesmo do
cliente ao qual o produto é destinado (Roskam & Lan, 1985).

Este projeto, comumente chamado de design de aeronaves, ndo é apenas um
desenvolvimento de uma forma especifica de uma aeronave, e sim, da escolha de um formato
de aeronave adaptado as necessidades, bem como todo o processo analitico para determinar
tal formato, quais solucdes deverdo ser desenvolvidas, e quais as modificaces deverdo ser
feitas ao longo do projeto para atender aos requerimentos e especificagdes (Raymer, 1992).

Ao longo deste processo diversas ideias surgem, dando fluidez a criacdo e propiciando
aos projetistas grandes oportunidades de desenvolverem solugdes que, se ndo apliciveis no
projeto atualmente em desenvolvimento, podem ser utilizadas em outras oportunidades,
gerando um intenso ciclo de produtividade que engloba as diversas areas envolvidas no
projeto de uma aeronave.

Para que tal processo aconteca, faz-se necesséria a utilizacdo de uma metodologia de

projeto condizente com as necessidades de cada tipo de aeronave, empresa ou até mesmo de
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cliente, o que possibilita um projeto agil e lucrativo, tanto do ponto de vista financeiro como
cientifico.

Um tipo especifico de aeronave a ser projetado sdo as aeronaves leves subsonicas, que
sdo, mais especificamente, pequenas aeronaves monomotoras, como aeronaves de
treinamento, aeronaves agricolas e aeronaves ndo tripuladas de pequeno porte, as quais
obedecem a uma mesma metodologia de projeto e também as mesmas normas
regulamentadoras (FAA, 1996). Tais aeronaves, por serem de facil construcdo e com larga
aplicabilidade, sdo muito Uteis para validacdo de conceitos cientificos que podem ser
aplicados a aeronaves maiores, bem como a outras ciéncias.

Desta forma, o projeto de uma aeronave, mesmo em escala reduzida, representa um
grande desafio, e a Equipe Skywardsde Aerodesign da UFV tem como objetivo realizar um

projeto nestes moldes, conforme proposto pela competicdo SAE Aerodesign.

2.3. Projeto Conceitual de Aeronaves

O projeto de aeronaves, segundo (Raymer, 1992), inicia-se pelo projeto conceitual,
onde sdo definidas as caracteristicas externas bésicas da aeronave. Para (Barros, Uma
metodologia para o desenvolvimento de aeronaves leves subsénicas, 2000), esta etapa se
divide em duas, sendo que na primeira sao definidas especificacbes e requisitos para a
aeronave, e em seguida, sao realizados estudos preliminares, a fim de delimitar o protétipo da
aeronave.

Para a etapa de especificacdes e requisitos, € definida a finalidade da aeronave, qual é
0 desempenho almejado pela mesma, suas missGes tipicas a serem realizadas, ou seja, 0
conjunto de manobras a que ela se destina (como pouso, decolagem, possiveis acrobacias, etc)
e suas caracteristicas desejaveis, a fim de elaborar uma lista de requisitos, que serve de base
para a realizacdo dos estudos prelimares, que culminardo com a delimitacdo de um esboco
inicial de projeto (Barros, Introdugéo ao Projeto de Aeronaves Leves, 1989).

Para a delimitagdo deste esboco, utilizam-se metodos comparativos entre as diversas
aeronaves existentes para identificar caracteristicas essenciais e desejaveis para a aeronave a
se projetar. No Aerodesign, como estes dados sdo muitas vezes restritos, utilizam-se diversas
estimativas, obtidas tanto da analise de fotografias de outras aeronaves, como observacGes
feitas em apresentacOes orais de projeto de outras equipes. Uma fonte comumente usada é a
pontuacdo do ano anterior, da qual é possivel observar caracteristicas de carga paga (peso da

carga transportada internamente pela aeronave e que ndo é responsavel pelo seu
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funcionamento), peso vazio, bonificagdes, dentre outras caracteristicas que permitem avaliar
se aquele formato de aeronave possui caracteristicas desejaveis ou nao.

Utilizando essas observacOes, é possivel elaborar uma lista de prioridades para a
aeronave, que permite a avaliacdo das diversas caracteristicas da mesma, de forma a definir
um prototipo, estimando suas caracteristicas externas basicas, como posicionamento de asas,
motor e empenagens e parametros bésicos de desempenho, como estimativas de peso
desejado, possivel area alar e envergadura da asa (Barros, Uma metodologia para o
desenvolvimento de aeronaves leves subsonicas, 2000).Com base nestes dados, escolhe-se 0
propulsor para a aeronave, estimam-se suas caracteristicas de potencia, e inicia-se a etapa de
projeto preliminar da mesma.

A Figura (6) abaixo nos mostra exemplos de projetos conceituais de aeronaves, cada
uma sendo gerada a partir da variacdo de quatro elementos constituintes, visando o mesmo
objetivo de transportar um elevado nimero de passageiros, cada um contemplando um
aspecto diferente, como maior velocidade, capacidade de carga, dificuldade de producédo e

manutencéo, dentre outros:

Fuselage-Trunk / J

» 7

. L e
>

Connection element

Figura 6 - Exemplos de projetos conceituais (TU Delft)

2.4. Projeto Preliminar de Aeronaves

Para dar prosseguimento ao projeto, é realizada a etapa de projeto preliminar da
aeronave.(Raymer, 1992)define esta etapa como sendo a que se inicia quando ndo ha mais
mudangas profundas a serem feitas no esbogo da aeronave, sendo que aqui séo realizadas
definicbes geométricas mais precisas e fundamentadas na bibliografia de projeto
aeronautico.(Roskam J. , 1985) e (Torenbeck, 1981) indicam um método baseado em

equacionamentos e levantamentos estatisticos de aeronaves existentes para que esta parte seja
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concluida, mas que ndo é aplicavel ao Aerodesign. (Barros, Uma metodologia para o
desenvolvimento de aeronaves leves subsbnicas, 2000), por sua vez, introduz uma etapa
chamada Anteprojeto, na qual o esboco inicial tem sua forma em planta da asa definida, bem
como suas caracteristicas de estol, ou seja, a distribuicdo de sustentacdo ao longo da asa. A
seguir, é feita uma estimativa dos pesos da aeronave, Como carga paga € peso vazio, para que
sejam feitas estimativas de estabilidade e controle da mesma, para que sejam selecionados os
perfis de asas, dimensdes de empenagens e suas perfilagens. A seguir, o centro de gravidade,
importante para o equilibrio da aeronave, é estimado, para que se possa definir um modelo
geométrico final da mesma, a ser estudado em um posterior projeto detalhado. A Figura (7)
abaixo exibe os resultados do projeto preliminar final da aeronave 2011 da equipe Skywards
de Aerodesign, e contém o detalnamento das dimensdes da aeronave, bem como alguns
graficos que mostram caracteristicas basicas da aeronave, como desempenho e estabilidade

€m voo:

Figura 7 - Detalhes do projeto preliminar da aeronave

2.5. Projeto Detalhado de Aeronaves

Para finalizar o projeto, é realizada a etapa de projeto detalhado da aeronave, em que
sdo realizados os calculos finais que garantem que a aeronave cumpre seus requisitos, além de
serem desenhadas e fabricadas as pegas constituintes da aeronave, bem como sao definidos 0s
processos de fabricacdo, teste e validacdo da aeronave, segundo (Raymer, 1992). Para
(Barros, Introducdo ao Projeto de Aeronaves Leves, 1989), esta etapa se traduz em Projeto,

onde sdo realizados os calculos de aerodinamica, estabilidade e controle e desempenho. A
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partir destes, as cargas na aeronave sdo definidas e seus componentes estruturais sao
dimensionados. A seguir vem a etapa de fabricagdo, na qual a aeronave é construida de acordo
com suas especificacdes, sendo em seguida realizados testes em solo, como ensaios de
estruturas, motores, componentes eletro-eletrénicos, hidraulicos, dentre outros. Por fim,
considerando-se que a aeronave esta apta ao voo, sao realizados os testes de voo, para definir
as caracteristicas finais de desempenho da aeronave.

A titulo de exemplo, exibe-se na Figura 8 a seguir o desenho detalhado para a
fabricacdo da fuselagem da aeronave 2012 da aeronave da equipe Skywards, em que sdo

exibidas dimens@es, materiais e instru¢oes de fabricacao.
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Figura 8 - Projeto detalhado da fuselagem da aeronave 2012 da equipe Skywards

2.6. Metodologia da Equipe Skywards de Aerodesign

A metodologia adotada usualmente pela equipe de Aerodesign da UFV ¢é a
metodologia proposta por (Barros, Introducdo ao Projeto de Aeronaves Leves, 1989),
ilustrada na Figura (9) abaixo, porém ajustada as necessidades e limita¢cGes da equipe, visto
que algumas limitacfes sdo impostas devido a inexperiéncia e ao fato de informacdes de

outras aeronaves serem pouco disponibilizadas pelas equipes.
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Figura 9 - Sequéncia de projeto (Barros, Uma metodologia para o desenvolvimento de aeronaves leves
subsbnicas, 2000)

Desta forma, o projeto se inicia com a analise da documentacdo da competicdo, que
consiste no regulamento oficial da competicdo, bem como dos registros relativos a
participacdo da equipe em anos anteriores, como materiais utilizados, metodologias de
projeto, memdrias de calculo, dentre outros, bem como a analise das outras equipes
concorrentes, criando um banco de dados util para a definicdo dos objetivos da equipe. Tais
objetivos, associados a analise comparativa com elementos e dados conhecidos de aeronaves
de destaque no ano anterior, sdo transformados em requisitos de projeto, sintetizados no
método QFD que, segundo (Pahl & Beitz, 2005), € util para o planejamento do produto e do
processo, e € voltado para preencher os requisitos do cliente, que sdo convertidos em
caracteristicas do produto, e essas, novamente, em sequenciamentos de fabricacdo e
exigéncias de producdo, que aqui é utilizado com eficicia para escalonar as prioridades da
equipe, visando ndo apenas a delimitacdo do protétipo, mas também como ferramenta de
tomada de decisdes no decorrer do projeto, para que a equipe obtenha a maior pontuagdo
possivel.

A principal ferramenta deste método, que visa integrar todas as sub-etapas do processo
de criagdo de um produto, é a chamada casa da qualidade, a qual permite converter as
vontades do cliente, usualmente descritas de forma vaga, em caracteristicas de qualidade do
produto a ser desenvolvido, e suas principais qualidades estdo relacionadas a uma melhor
elaboracdo da lista de requisitos do projeto; identificacdo das funcdes criticas do projeto, bem
como definicdo das exigéncias técnicas criticas (Pahl & Beitz, 2005).

Desta forma, utilizando os dados e conclusfes obtidos do QFD, é desencadeado um
processo criativo orientado, utilizando a metodologia proposta por (Pahl & Beitz, 2005), que
consitste na elaboracdo de uma lista de requisitos técnicos desejados, utilizados para definir

uma funcéo global para a aeronave, bem como as subfuncdes a serem realizadas pela mesma,
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que descrevem as interacOes entre os diversos componentes da aeronave, e as relagoes
entrada-saida de materiais, energia e sinais da mesma. Para realizar estas fungdes, como
controlar e estabilizar o voo, apoiar a aeronave no solo, dentre outras, propéem-se solucdes
para cada uma delas. Tais solucdes sdo valoradas seguindo um processo metddico, que
culmina emum eshogo externo da aeronave, contendo posicionamento de motor, asa, trem de
pouso, bem como indicacdes sobre formato de asa e empenagens. Esta etapa anteriormente
descrita € chamada projeto conceitual (Raymer, 1992). A partir destes detalhes, inicia-se a
busca por formatos e dimensfes da aeronave, como area, dimensédo e formatos de asa, e suas
respectivas posices na aeronave, visando gerar uma aeronave estavel, controlavel e que
cumpra 0s requisitos da competicdo, levantando a maior carga possivel, hum processo
denominado projeto preliminar.

Apbs a definicdo do projeto preliminar e conclusdo do projeto detalhado, etapa onde as
caracteristicas aerodinamicas, estruturais, de estabilidade e de desempenho da aeronave sao
detalhadas e definidas, s&o realizados testes em voo e solo, a fim de certificar que a aeronave
atende 0s requisitos propostos, e para corrigir eventuais problemas ndo previstos no decorrer
do projeto, obedecendo a rigido cronograma, no chamado projeto detalhado.

Ao longo do projeto da aeronave também e produzida documentacdo conforme
orientagdo de (Barros, Uma metodologia para o desenvolvimento de aeronaves leves
subsonicas, 2000), associada a metodologia proposta por (Pahl & Beitz, 2005), baseada em
listas de requisitos, estruturas de funcbes e demais ferramentas, a fim de facilitar a
comunicacdo interna da equipe e confeccdo deste relatorio, bem como garantir uma gestdo do

conhecimento eficiente.



3. Materiais e Métodos

3.1. Proposta de projeto a ser executado

Este trabalho aplicara a metodologia desenvolvida pela equipe em seus trés anos de
experiéncia na competicdo SAE Aerodesign na realizacdo do projeto da aeronave de 2012,
utilizando o regulamento da competicdo, e as restricbes para 0 mesmo. Para isto, serdo
delimitados os objetivos da equipe, e, baseado nestes objetivos, serdo definidos os requisitos

para a aeronave, sendo realizado seu projeto conceitual e preliminar.

3.2. Materiais utilizados

Para a realizacdo deste trabalho, foram utilizados os softwares Microsoft Excel e
Microsoft Word, que permitiram uma facil documentacdo do processo de producdo, através
de suas tabelas e ferramentas graficas que permitiram uma melhor visualizacdo do projeto
proposto.Também foram utilizados os softwares Matlab, para realizacdo de calculos
avancados, como integracdes realizadas nas simulagdes de decolagem, e o software XFRLY5,
que é um software de codigo aberto que permite calculos aerodinamicos e de estabilidade da
aeronave projetada com acuracia comprovada para aeronaves de pequeno porte como as

utilizadas na competicdo SAE Aerodesign.

3.3. Testes da aeronave

Para verificar a validade deste trabalho, serdo realizados célculos aerodinamicos, de
desempenho e estabilidade para testar se 0s seguintes critérios de projeto foram verificados

pela aeronave desenvolvida utilizando a metodologia apresentada:
e Respeito as restricdes geometricas da competicao;
e Decolagem em 50 m de pista;
e Aeronave com peso maximo de decolagem superior a 14,5 Kg;
e Pouso em 100 m de pista;

e Aeronave estavel e controlavel;



4. Desenvolvimento da Aeronave

4.1. Execucéo do projeto conceitual

4.1.1.Missao e Desempenho almejado

Conforme descrito anteriormente, a misséo da aeronave é realizar um circuito de voo
de 360°, decolando em 50m e, se possivel, pousando na mesma distancia, carregando a maior
carga possivel, visando obter a maior pontuacdo possivel. Além de obter a maior pontuacao
possivel utilizando o conhecimento e recursos disponiveis para a equipe, espera-se também

um desenvolvimento dos conhecimentos da area aeronautica.

A equipe espera, como desempenho almejado, que a pontuacgdo obtida (adotada como
medida de desempenho da aeronave) coloque o projeto entre os 20 primeiros da competicao,
desempenho esperado para uma equipe que caminha para a terceira competicdo. Tal resultado
garante maior destaque para a equipe, trazendo retorno a nossos patrocinadores e

reconhecimento a nossa universidade.

4.1.2.Estudos preliminares

Incialmente realiza-se uma analise aprofundada do regulamento da competicdo do ano
corrente, buscando por alteragdes que facilitem o projeto, ou que indiqguem a necessidade de
atencdo a pontos criticos ndo existentes em anos anteriores, como alterages profundas nas

restricdes dimensionais ou motorizacao da aeronave.

De posse destes dados, inicia-se a analise do banco de dados da equipe, que contém 0s
registros relativos a participacdo da equipe em anos anteriores, como materiais utilizados,

metodologias de projeto, memorias de célculo, dentre outros,

Também e contemplada neste banco de dados a analise das caracteristicas de outras
equipes concorrentes, 0 que permite a equipe entender quais serdo as dificuldades que ela
enfrentard ao longo do projeto como, por exemplo, a necessidade de desenvolver um
componente da aeronave para se adequar ao regulamento que ainda ndo havia sido
desenvolvido anteriormente, com materiais nunca antes utilizados pela equipe, bem como

identificar tendéncias de projeto que serdo Uteis na elaboragdo e validagéo de solugoes.
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A titulo de exemplo, no ano de 2012, foi introduzida uma restricdo geométrica que
exigia aeronaves com dimensdes totais (soma das envergaduras de asas e empenagens,
comprimento total e altura) 700mm menores que no ano anterior, e com compartimentos de
carga gue obedeciam a uma restricdo de densidade que os tornava até 40 % maiores, 0 que
dificultava o projeto em todas as suas caracteristicas basicas, como menor peso maximo de
decolagem, maior pista de decolagem, aumento do arrasto, dentre outras caracteristicas que

exigiram solucGes cada vez mais avangadas na busca de uma aeronave vencedora.

Entdo, a fim de delimitar algumas caracteristicas da aeronave, alguns estudos
comparativos utilizando os dados obtidos na etapa anterior foram iniciados. Devido a falta de
dados geométricos precisos, a anélise comparativa recaiu primeiramente sobre a pontuagédo do
ano anterior, que possuia um regulamento mais préximo ao deste ano. A perda de 700 mm no

somatorio de dimensdes e a alteracdo da pontuacdo de carga paga também sera considerada.

Para que a aeronave se situe entre as 20 primeiras equipes da competicdo, observamos
que as médias para peso vazio e peso maximo de decolagem (considerando-se 228 g de
combustivel) foram 3,55 e 13,78 kg, respectivamente. Para essa condicdo média, a carga
transportada seria de 10 Kg, valor considerado baixo pela experiéncia da equipe. Dessa forma,
consideramos que uma relagéo entre a carga transportada e 0 peso vazio da aeronave de trés
seria mais adequada, pois poucas equipes (oito entre as 20 primeiras) conseguiram superar
este valor. Logo, iniciamos nossa busca por uma aeronave de aproximadamente 14,5 kg de

peso maximo de decolagem, e 3,55 kg de peso vazio.

Observando as apresentacGes das demais equipes, bem como fotografias, pode-se
notar também que havia uma convergéncia para valores de relacdo de aspecto, envergaduras,
e valores de volume de cauda horizontal e vertical (relacdo entre a area das empenagens e a
area da asa, 0 que nos da uma relacdo de dimensdes Util para os calculos iniciais). Tais
aspectos foram condensados em um uma linha mestra de projeto, contendo as caracteristicas
conceituais essenciais e desejaveis para a aeronave, englobando fatores como restricdes
geométricas e dinamicas, consideracdes sobre seguranca, producéo e operacdo da aeronave,
bem como observagdes sobre custos, prazos e reciclagem do material, sendo que os principais

topicos para esta etapa de projeto sdo exibidos abaixo na Tabela 2 a seguir:
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Tabela 2 - Requisitos conceituais propostos

Leve Facil retirada de carga Decolagem em 50 m
Grande CP Robustez ao vento e clima Pouso em 100 m
Facil construgdo Baixo Arrasto e Atrito Pouso em 50 m
Manobravel Rapidez de montagem Resistente
Compacta Baixo Custo Rapidez de projeto

Posteriormente, elaborou-se uma matriz QFD, que relacionou estas caracteristicas
conceituais com valores e conceitos técnicos passiveis de serem valorados e mensurados,

descritos a seguir na Tabela 3, e que possibilitam uma delimitacdo da lista de prioridades da

aeronave.
Tabela 3-Requisitos técnicos propostos
Requisito Quantificacao
Relacéo de aspecto 5<RA<7
Restricdo Dimensional Somatodrio de dimensGes menor que 5800 mm
Volume de cauda VEH<0,4; VEV<0,04;
Envergadura 2,1< b <2,7 (considerando reducdo do RAD)
Margem Estética 8%<ME<18%
Motor OS FX. 61
Autonomia Tempo de voo maior que 5 min.
Bonificagédo de pouso Uso de freios
Numero de Unidades Produzidas Entre 2 e 5 aeronaves
Prazos impostos Testes de voo antes de Junho 2012
Posicdo da asa e trem de pouso Asa alta e trem triciclo
Formato da asa Asas trapezoidais e reto-trapezoidais
Corte a Laser Rapidez de construcdo de pegas
Aplicacdo de materiais comp0sitos Reducdo de peso

Tais requisitos (conceituais e técnicos) foram associados por meio da ferramenta QFD,
que foi utilizado para a elaboracdo de uma lista de requisitos técnicos, necessaria ao
esclarecimento da tarefa a ser cumprida pela equipe, e que contém tanto requisitos basicos,
como 0S necessarios ao cumprimento do regulamento, como também requisitos técnicos
especificos da equipe, obtidos de experiéncias anteriores e bibliografias especializadas,
contemplando e delimitando as caracteristicas dos diversos itens descritos na linha mestra
definida anteriormente. Tais requisitos foram classificados em necessarios, ou seja,
caracteristicas indispensaveis ao sucesso do projeto, e desejaveis, contemplando
caracteristicas que, se contempladas, trariam beneficios ao projeto, mas cuja ndo observagéo

ndo acarretaria prejuizos. Esta lista de prioridades indicava uma aeronave eficiente e de baixo
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custo, associados a facilidade construtiva, o que permite a fabricacdo de mais aeronaves,
aumentado nossas tentativas na competicdo de voo em caso de quedas. Para evitar tais quedas,
a robustez ao vento e demais condicdes adversas também sera priorizada, visando aumentaro
numero de tentativas de voo de nossas aeronaves, além do que tais condigdes (vento forte e
alta humidade) usualmente permitem que a aeronave carregue mais peso, aumentando sua

pontuacdo. Sendo assim, iniciamos a delimitagdo do protétipo.

4.1.3.Delimitac&o do Protoétipo

Para Pahl e Beitz (2005), os requisitos de um equipamento determinam a funcédo que
representa as relacdes entre a entrada e a saida de um sistema. Portanto se houver uma
definicdo do nulcleo da tarefa, podemos indicar uma funcdo global para o problema. Para
esclarecer esta funcdo global, é proposta a utilizacdo de um diagrama de blocos que representa
as interacbes entre as variaveis de entrada e saida do sistema, fazendo referéncia as
conversdes de energia, material e sinais presentes no sistema. Tais relacdes devem, ainda, ser
especificadas da forma mais concreta possivel. Em busca deste objetivo, foi proposta uma
funcdo global para aeronave, que incluia as entradas e saidas do projeto, conforme mostra a

Figura 10.
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Figura 10 - Funcéo Global da Aeronave

A sequir, tal funcdo foi desdobrada em subfuncdes, devido a complexidade da tarefa a
ser desenvolvida, aumentando a transparéncia das relagcdes de entrada e saida. Tal divisdo
traz diversos beneficios, sendo os principais a divisdo e simplificacdo do problema de busca
de solugGes, bem como a possibilidade de desdobrar tais fungdes em novas subfuncdes, o que

facilita solucGes para problemas subsequentes que possam surgir ao longo do processo, dando
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fluidez ao projeto. De posse das diversas estruturas de funcbes estudadas, foi escolhida uma
que melhor se ajustava aos objetivos do projeto conceitual, exibida a seguir, na Figura 11.
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Utilizando uma matriz (Tabela 4) que permitia classificar os principios de trabalho

possiveis para solucionar as subfungdes descritas na estrutura de fungdes da aeronave, foram

elaboradas variantes de solucdo, ou seja, conjuntos destas propostas de solucdes que

combinavam diversas estruturas de funcionamento diferentes para aeronave (Tabela 5).

Tabela 4-Esquema classificatorio das possiveis solugdes de cada subfungdo da aeronave

Solucoes
Subfungdo 1 2 3 4 5 6
A Elétrica Bateria Ni-Cd Bateria Li-Po
B Amazenar Energia Mecanica| Tangue plastico | Tanque fabricado
C Fixar motor na estrutura Motor Dianteiro Motor Traseiro Motor Central
Converter energia Mecanica - . - . - . . .
D em Expuxo Hélice 2 pas Hélice 3 pas Hélice 4 pas Hélice multipa
Modelos de motor 0S5 FX 61 05 AX 55 K&B 61 RC/ABC |Magnum XLS-61A
Associar ar e energia Asa Alta Asa Baixa Asa Media Biplano Muliiplano
- Empenagemem T| Empenagem Sem Empenagem| Empenagem em
G | Controlar e estabilizar o voo |Empenagem em T invertido convencional Empenagem em V (Asa Voadora) i
Compo de
H Prover Estrutura mseﬁ;org; dseé” do fuselagem Integ{rél:uos? asa
g trelicado
= . Sem Asa com flaps e
I Sustentagdo auxiliar hipersustentador Asa com flaps Asa com slats slats Asa com flaperon
. - Trem
J Apoiar a aeronave no solo Trem triciclo convencional
) Freios Atrito de elemento
K Reter a aeronave em solo Sem freios convencionais com o solo
L Processar Sinal Radio 2.4 GHz Radioe
Telemetria Auxliar
M Aplicar Comandos Ser\r_o mol_ol_'es Sewo motor_es_ . Hlbrld{: [I|r1_ks_
com links rigidos | com links flexiveis | rigidos e flexiveis)
Tabela 5-Variantes de Solugdo Adotadas
Variantes de Solugdes
Subfuncies Vi W2 V3 W V5 V6
A Elétrica Bateria Ni-Cd Bateria Ni-Cd Bateria Ni-Cd Bateria Li-Po Bateria Li-Po Bateria Ni-Cd
B Armazenar Energia Mecanica| Tanque plastico | Tanque plastico | Tanque plastico | Tanque fabricado | Tangue fabricado | Tangue plastico
[ Fixar motor na esftrutura Metor Dianteiro | Motor Dianteiro Motor Traseire | Mofor Dianteiro Mator central Motor Dianteiro
Caonverter energia Mecanica . . . . o . . . o . o .
D em Empuxo Hélice 2 pas Hélice 2 pas Hélice 2 pas Hélice 2 pas Hélice 3 pas Hélice 2 pas
E Modelos de motor 0S5 FX 61 05 FX 61 0S AX 55 0S5 FX 61 Magnum XLS-514 0S FX 61
Associar ar e energia Asa Alta Asa Alta Asa media Asa Alta Asa Baixa Asa Alta
- Empenagem em T|Empenagem em T| Sem Empenagem Empenagem em | Empenagem em
G | Controlar e estabilizar o voo invertido nvertido {Asa Voadora) Empenagemem T H H
Corpo de Compo de
H Prover Estrutura fuselagem fuselagem Integ{r;&oﬁ:; asa Imeg{réai?e? asa mseﬁomds% iido Integ{réai?ac; asa
trelicado trelicado g
- N Sem Sem Asa com flaps e
| Sustentacdo auxiliar hipersustentador Asa com flaperon Hipersustentador Asa com Flaps Asa com slats slats
J Apoiar a aeronave no solo Trem triciclo Trem triciclo Trem triciclo Trem triciclo Trem friciclo Trem friciclo
] - Freios - Airito de elemento Freios
K Reter a aeronave em solo Sem freios Sem freios convencionais Sem freios com o salo convencionais
] ) Radio e Radio & Radio e ] Radio e
L Processar Sinal Radio 2.4 GHz Telemetria Auxiliar| Telemetria Auxiliar| Telemetria Auxiliar| Radio 2.4 Ghz Telemetria Auxiliar
) Hibrido (links Hibrido (links Servo motores Hibrido (links Hibrido (links Hibrido (links
M Aplicar Comandos rigidos e flexiveis) | rigidos e flexiveis) | com links rigidos | rigidos e flexiveis) | rigidos & flexiveis) | rigidos & flexiveis)
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Tais variantes foram valoradas utilizando uma arvore de objetivos, ferramenta
proposta por (Pahl & Beitz, 2005) na qual cada um dos objetivos de projeto é subdividido em
uma ordem hierarquica, definida por setor ou importancia (principais e secundarias), num
procedimento que facilita ao projetista julgar se foram incluidas todas as metas relevantes
para a tomada de decisdo. Tais caracteristicas sdo valoradas através da definicdo de um peso
para cada uma das diversas caracteristicas necessarias e desejaveis para a aeronave, baseando-
se no QFD e na Lista de Requisitos do projeto. Uma tabela que resume a arvore de objetivos,

constando o peso relativo de cada caracteristica (entre 0 e 1) éexibida na Tabela (6) a seguir.

Tabela 6 - Caracteristicas Analisadas

1° nivel Peso 2° nivel Peso 3% nivel Peso
Alta capacidade de 03 Altarelagdo LD 0.12

carga Leve 0,18
Baixo custo 0,075
Rapida Montagem 0,225
Cumprir 0s Facil construgao e 0,5 Pecas Padronizadas 0,025

L operagédo
requisitos da 1

competicao Facilmentesubstituivel 0,15
Reaproveitavel 0,025

Né&oprejudica a estabilidade 0,06

Manobravele | 4 , Baixainfluéncia do vento 0,04

estavel
Facilposicionamento do CG 0,1

Desta forma, cada uma destas caracteristicas foi avaliada nas variantes de solucdes
desenvolvidas, e receberam notas de 0 (insatisfatdria) a 4 (muito boa ou ideal), de acordo com
a diretriz VDI 2225 exibida por (Pahl & Beitz, 2005), e estes valores foram multiplicados pelo
peso definido na arvore de critérios. Atraves da soma destes valores, foi possivel obter uma
nota global para cada variante de solucdo, alem de se poderem identificar pontos fracos e
fortes em cada uma delas, visando sempre obter uma solugdo 6tima para a aeronave. Ao fim
desta valoracdo, podemos entdo definir uma solucdo base que finaliza o projeto conceitual da
aeronave.Entdo, concluimos que a configuracdo externa da aeronave sera adotada

primeiramente como monoplano por, segundo (Barros, 2000), esta configuracdo apresentar
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maior eficiéncia aerodindmica e construcdo mais facil. A asa alta sera adotada, visando
facilidade construtiva e um bom aproveitamento do efeito solo, além da minimizacao do risco
de contato com o solo, fator importante para aeronaves sensiveis ao vento como as da
competicdo. O motor serd 0 0S.61 FX, por possuir uma boa relacdo peso-poténcia e ser
largamente utilizado na competicdo, em configuracdo tratora, para que 0 mesmo recebe um
fluxo de ar limpo e tenha sua refrigeragdo propiciada pelo fluxo da hélice, aléem de facilitar o
ajuste do CG, que este ano ndo sera ajustado com lastros. O trem de pouso tera a configuracao
triciclo, por propiciar uma maior estabilidade no solo. Visando a facilidade construtiva, mas
mantendo a eficiéncia aerodindmica, adotaremos a asa trapezoidal, bem como descartaremos
o enflechamento e o diedro, pois acarretam dificuldade construtiva. Também descartaremos o
uso de BWB (blended wing body), pois ele acarreta, além de dificuldade construtiva,
dificuldade para o posicionamento do CG, devido as atuais restricbes de densidade.
Adotaremos também, devido a reducdo de peso e a um grande uso na competicdo, o uso de
empenagens horizontais completamente mdveis. Esta solucéo adotada esta resumida na tabela

7 a sequir:
Tabela 7 - Variante de solucéo adotada
Subfuncdes V1 Subfuncgoes V1
A Elétrica Ba_terla H Prover Corpo de_ fuselagem
. Ni-Cd Estrutura trelicado
—1 Armazenar Energia ~
A Tanque Sustentacio Sem
B Mecanica L I 1 .
plastico auxiliar hipersustentador
Apoiar a
. Motor -
C Fixar motor naestrutura . . J | aeronave no Trem triciclo
Dianteiro
solo
Converter energia Mecanicaem | Heélice 2 Reter a .
D . K| aeronave em Sem freios
Empuxo pas
solo

E Modelos de motor OSFX61||L Prg?ﬁ;far Radio 2.4 GHz
F Associar ar e energia Asa Alta | |M Aplicar Hibrido (links

Comandos rigidos e flexiveis)

Definida a configuracdo externa da aeronave, iremos dar inicio ao projeto preliminar

da aeronave.
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4.2. Projeto preliminar da aeronave

Para o inicio do projeto preliminar da aeronave, definimos uma geometria para a asa
que melhor se encaixe no objetivo da equipe, visto que seu posicionamento j& foi definido.
Fatores como dificuldade contrutiva e caracteristicas desejaveis como uso de disposivos como
flaps e slats influenciam nessa deciséo. A seguir, baseado nas caracteristicas de peso maximo
de decolagem e restricdes geométricas da competicdo, sdo criadas diversas geometrias do
conjunto asa empenagem, levando em conta fatores como Relagdes de Aspecto usuais, sobras
dimensionais para o posicionamento do motor e altura da fuselagem e empenagem vertical.
Tais geometrias sdo analisadas em um software, XFRL5, que permitem que estas analises
sejam feitas de forma rapida. Para esta analise, recomenda-se o uso dos perfis E423 na asa e
NACA 0009 na empenagem horizontal, visto que 0s mesmos apresentam boas caracteristicas
de sustentacdo e momento, o que permite um equilibrio mais refinado das forcas atuantes na
aeronave. Estes perfis ndo necessitam ser definitivos, mas por serem calculados pelo XFRL5
com maior acurécia, permitem definir de forma confidvel se a geometria estudada possui
caracteristicas promissoras para atingir os objetivos desejados. A geometria destes perfis é

exibida na Figura 12 abaixo:

02 04 06 08 1
Figura 12 - Perfis Eppler 423 (esq) e NACA 0009 (direita)

A definicdo sobre uma geometria ser promissora ou ndo recai sobre uma andlise
conjunta entre 0 XFRL5, que nos da as caracteristicas de sustentacdo e arrasto da aeronave,
bem como garante se a mesma serd estavel, e um algoritmo desenvolvido no ambiente
Matlab, que permite, através de uma integral proposta por (Roskam & Lan, 1985), descobrir
se a aeronave consegue decolar na distancia estabelecida pelo regulamento da competicéo.
Dessa forma, apos estudar diversas geometrias, podemos encontrar uma geometria que possa
garantir ndo so que os requisitos de elegibilidade para a competicdo sejam atendidos, bem

como os requisitos de desempenho almejado para a equipe, através de um processo orientado
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por passos, sendo que o aumento gradual da envergadura da asa € a base para indicar uma

direcdo de melhoria.

Entdo, inicia-se a busca por uma aeronave de aproximadamente 14,5 kg de MTOW (Peso
Méaximo de Decolagem), e 3,55 kg de peso vazio, com relacdo de aspecto entre 5 e 7, e
envergaduras proximas de 2,5 m. Para as asas geradas com o perfil E423, devido ao seu
menor momento, foram geradas 12 geometrias de asa para cada perfil, contemplando
diferentes valores de AR e b, e tendo suas empenagens desenvolvidas para que fosse possivel
estabelecer critérios minimos de estabilidade longitudinal estatica (10%<ME<20%) com
angulos de profundor para trimagem entre -6 e 6°, valores estes que estdo em baixos valores
de Cd para o perfil NACAO0009.

Dos conjuntos estudados, realizamos a analise de decolagem baseada na integral
proposta por (Roskam & Lan, 1985), solucionada numericamente através do Matlab,
considerando um erro de 7% no valor de Clmax. Sendo assim, a aeronave que se mostrou
mais promissora decolava com 15,13 kg (148 N) a 1000m de Altitude-Densidade, em 49
metros de pista, o que é 4,3% superior ao peso de decolagem desejado no projeto (14,5 Kg).

Este processo pode ser resumido com base no fluxograma proposto na Figura (13) abaixo:

Nova Geometria

Salva Aeronave Asa + Empenagem
/ Sustentacao
[ sim | [ Nao —— maior que
peso?
Decola em
61 m?
[ Nao | [ sim —

somatorio de
dimensdes?

Figura 13 - Fluxograma de decisdo para a avaliacdo de uma aeronave

A seguir, realiza-se um estudo, baseado nesta configuracdo, sobre 0s possiveis pesos
dos elementos constituintes da aeronave, utilizando como base o banco de dados da equipe, e

0s possiveis materiais a serem utilizados na competicao, para verificar se o peso da aeronave ¢
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aceitavel para os objetivos de carga paga a ser levada pela equipe. Nesta etapa, também
podemos verificar se o centro de gravidade da aeronave, cuja localizagdo para garantir a
estabilidade da aeronave pode ser obtida anteriormente, é de certa forma praticavel, o que

garante, finalmente, que a aeronave esta apta para ter seus calculos detalhados iniciados.

Observando a tabela de pesos da aeronave anterior, efetua-se a substituicdo de
estruturas e materiais a fim de obter uma tabela de pesos para a aeronave, bem como uma
estimativa do seu centro de gravidade. Considerando a carga paga de aproximadamente 12 kg,
pode-se estimar as dimensfes da fuselagem para uma relacdo de esbeltez (comprimento
dividido pela area frontal) de 4,5, considerada pela equipe satisfatoria. Utilizando o método
proposto por (Iscold, 2002),no qual o bico da aeronave € considerado a cordenada X= 0, e a

partir dai sdo calculados os momentos de cada componente de acorodo com a Equacéo (1),
T=X*m (1)

Aonde T representa o0 momento de cada componente, X representa sua coordenada € m sua
massa, € possivel, utilizando a Equacao (2),
B >T (2)

cg — Zm
Aonde X4 representa o centro de gravidade da aeronave, ), 7 representa 0 somatorio de

X

momentos e ), m a massa total da aeronave, no permite encontrar o centro de gravidade da

aeronave, conforme descrito na Tabela (8).

Tabela 8 - Célculo de peso e posi¢do do CG

SW-04 Taurus CG a 14 cmdo BA ME=8%

Item Peso(Kg) |Bragco(m)| Momento

Boom 0,113 1,08 0,12204
Leme 0,08 1,475 0,118

Empenagem Horizontal 0,17 1,475 0,25075
Fuselagem 0,7 0,32 0,224

Trem de pouso 0,124 0,42 0,05208
Conjunto motriz 0,81 0,02 0,0162
Bateria 0,093 0,14 0,01302

Radio 0,011 0,14 0,00154
Tanque 0,295 0,14 0,0413
Bequilha+Servos (M & B) 0,17 0,14 0,0238
Servos Emp 0,03 15 0,045
Asa 1,2 0,32 0,384

Total 3,796 1,29173

CG (Base no nariz) 0,340287144| ACG |0,000287144
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Analisando a aeronave com o tanque cheio, seu peso passa de 0,065 para 0,295 kg,
ocasionando um passeio de 2 cm no centro de gravidade da aeronave. Desta forma, sugere-se
alocar a carga em 13 cm do bordo de ataque, aumentando a margem estética da aeronave. O
peso vazio é 2409 superior ao desejado (3,55 Kg), o que é considerado satisfatdrio, pois este
peso pode ser reduzido ao longo do projeto. Dessa forma, consideramos que a aeronave esta
apta para iniciarmos os calculos que definiram quais sdo os resultados obtidos por essa
aeronave. A seguir, € exibido na Figura 14 o desenho da aeronave em trés vistas, mostrando
suas principais dimensdes.

Tanque
Radio
Bateria

\

Figura 14 - Planta em 3 vistas da aeronave desenvolvida



5. Resultados e discussdo

5.1. Anélises aerodinamicas da aeronave

Através do projeto preliminar, obteve-se a configuracdo externa da aeronave,
incluindo a forma em planta da asa e das empenagens, bem como suas perfilagens. Para
analisar a configuracédo, a fim de obter os coeficientes aerodinamicos, foram utilizados dois
métodos: Painéis 3D, utilizando o software XFLR5, e o método de Anderson, descrito em
(Anderson, 1999), visto que, baseado na experiéncia da equipe e no contato com outras
equipes, apenas os dados fornecidos pelo XFRL5, ndo se mostraram suficientemente
confidveis. Para a analise 3D, os elementos de singularidade do programa sao dipolo e
sorvedouro constantes e as condi¢cdes de contorno séo as de Dirchlet. Todos os painéis sdo
planos e os coeficientes sdo calculados através do plano de Trefftz. Para tais analises, foi
utilizada uma malha composta de 1360 painéis, que foram considerados satisfatorios. A
seguir, na Figura 15, é exibido o modelo da aeronave e 3 dimensfes elaborado no software
XFRLS:

Taurus4d

ving Span = 2420.000 mm
XYProj. Span = 2420.000 mm Ve 12.5ws
Root Chord = 580.000 rmem Alpha = 0.0000*
M.A.C. = 474,480 mes Sideslip = 0.0000°*
%_C6 = 130.000 me Bank = 0.0000°*
Ving Area = 11253.000 em* Control pos. = 0.0000
XYProj. Area = 11253.000 cm* cL =

Plane Mass = 15.00 kg cp = 0.0645
Ving Load - 0.001 kg/cm® Efficiency = 0.8166
Tail Voluwe - 0.53 CL/CD =  12.2326
Tip Tuist - 0.00 c1L = nan
Aspect Ratio = 5.20 Cm = nan
Taper Ratio - 1.66 Cn = nan
Root-Tip Sweep =  -2.72 X CP = nan m

Figura 15 - Modelo tridimensional da aeronave

Visando a realizacdo de anélises confiaveis de decolagem para a aeronave, iniciou-se o
processo do célculo dos coeficientes de sustentacdo. Para a velocidade de decolagem de 11,6
m/s o Cl de estol é de 1,825, e o de decolagem ¢ 0,966, ambos utilizando as condi¢des criticas

e 0 MTOW de 14,5 Kg. Para verificar se seria possivel atingir tais condi¢des foram realizadas
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anélises nos dois métodos propostos anteriormente para um refinamento de malha
considerado satisfatorio, visto que, a equipe nao dispde de tdnel de vento nem equipamentos

que permitam uma comprovacao experimental dos calculos.

Dados experimentais do perfil E423 também foram utilizados. Para todos os métodos,
0 angulo de estol da asa foi aproximadamente 18,0°. Para o conjunto asa fuselagem esse
angulo caiu para 16,0°, com um Cl maximo de 1,825. Pelo gréfico da Distribuicdo da
Sustentacdo ao longo da semi-envergadura (Figura 16) verificou-se que, pelo método de
Anderson, o estol inicia a 40 cm da raiz enquanto pelo método Painéis 3D este inicia a 60 cm
da raiz. Logo, os dois métodos indicam que o estol se inicia afastado da posi¢do onde se

encontram os ailerons, o que € satisfatorio para garantir a controlabilidade da aeronave.

1.5} :
[SEEERS i
——XFRLS5 (Painéis 3D)
0.5 =»¢ Anderson

==+l max perfil

0 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 9

Estagédo de asa (m)

),

Figura 16 - Distribui¢do das forcas de sustentacdo ao longo da asa

Para a empenagem horizontal verificou-se ainda que, para os angulos de ataque
provaveis de operacdo da aeronave (-7° até 9°), o perfil escolhido, NACA 63012A, foi
selecionado por trabalhar em seu balde laminar em pelo menos 80% da envergadura, o que é

de grande valia na reducdo de arrasto e aumento da sustentacdo da empenagem.

Por fim a determinacdo da polar de arrasto foi feita através de dois métodos; painéis
3D, utilizando o software XFLR5 e o método descrito por (Anderson, 1999), visto que,
baseado na experiéncia da equipe e no contato com outras equipes, apenas o0s dados
fornecidos pelo XFRLS5 ndo se mostraram suficientemente confiaveis. Desta forma considera-

se que a aeronave, do ponto de vista aerodindmico, esta apta a realizar suas metas.



5. Resultados e Discussao 43

[
= N A N 0N
T T 1

CL

{ =¥~ Anderson
| —XFRLS (Painéis 3D) |

2
1

0.6

0.4+

0.2 — = =
0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 03

Figura 17 - Polar de arrasto da aeronave

Por fim, exibimos a Tabela 9 na qual s&o exibidos os principais dados obtidos no

projeto aerodindmico, Uteis para assegurar o desempenho e a estabilidade da aeronave.

Tabela 9 - Dados aerodinamicos da aeronave

Coecficientes Aerodinamicos | Método de Anderson | Panéis 3D
Clo (rad") 4.07 4.24
Cl max 1,825 1.9
Clo 0,966 0.863
Oswald 0,99 0,99
o max (°) 16 16
Cdo 0,136 0,064

5.2. Andlises de desempenho e estabilidade da aeronave

Incialmente é realizada a analise de decolagem da aeronave, que € um fator muito
importante visto que na competicdo as equipes tém como uma das restricbes 0 comprimento
de pista. O método utilizado foi o proposto por (Roskam & Lan, 1985) baseado no principio
fundamental da dinamica (22 lei de Newton). Foi adotada uma velocidade de decolagem 20%

maior que a velocidade de estol devido a norma (FAA, 1996) por motivos de seguranca.

Segundo (Roskam & Lan, 1985), as forcas atuantes na aeronave em decolagem
(Figura 18) séo o arrasto (D), sustentacdo (Lg), tracdo dos motores (T) e a gravidade (W), que
provoca a reagdo normal (Nn (trem de pouso dianteiro) e Nm (trem traseiro)), sujeitos a

constante de atrito dinamico (u,) nos ddo o modelo abaixo, para uma pista com inclinagéo

constante (¢):
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Figura 18 - Modelo da aeronave em decolagem(Roskam & Lan, 1985)

Desta forma, podemos através de integracdo, conhecendo a velocidade de decolagem
Vlof, e a velocidade do vento Vw, definir qual a distancia de decolagem da aeronave Sto, de
acordo com Equagéo (3) abaixo, proposta por (Roskam & Lan, 1985):

Vior

SG:] VE Vg av

Co. = KCIT
e g[(%7 - ) = ¢ gv‘«/us;—"‘Lﬁ)q - “’}

(3)

Nela o arrasto € descrito em funcéo do coeficiente de arrasto Cpg, € a sustentagdo é

descrita através do coeficiente de sustentacdo C 4O valor de g corresponde a presséo

dindmica, descrita por %pVZ, aonde p ¢ a densidade do ar. Para a densidade do ar média de

1,11 Kg/m? foi calculada para cada peso em andlise a distancia percorrida em funcdo da
velocidade. As linhas horizontais representam as velocidades de decolagem de seus
respectivos pesos. Quando estes atingem essa velocidade a decolagem é efetivada. Através da
Figura 19, podemos constatar que o avido, com peso de decolagem de 14,5 kg (148 N),

decolara antes dos 50 m permitidos.

Distancia de Decolagem x Vel decolagem

“elocidade de Decolagem(m/s)

; i ! i ! L i
20 2 30 B 40 45 50 55 60
Distancia de Decolagem(m)

Figura 19 - Grafico de distancia de decolagem
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No pouso ndo h& tracdo disponivel, o coeficiente de sustentacdo iguala-se ao da
decolagem, e o efeito solo atua na forca de arrasto da aeronave. A equipe seguiu a
recomendacdo da norma (FAA, 1996) e adotou uma velocidade de aproximacdo de 30%
maior que a velocidade de estol. Considerando o peso maximo total calculado de 148N para o
projeto, o resultado do comprimento necessario para pista de pouso foi 69,72m para um valor
de densidade do ar de 1.1117 (Kg/m3), respeitando o limite estipulado pelo regulamento da
competicdo. A Figura 13 representa o0 comprimento de pista de pouso necessario para 0S pesos
em diferentes altitudes (800m, 1000m e 1300m). Dentro das especificacdes de peso deste

projeto, 148N, a aeronave nao tera problemas quanto ao pouso.
Distancia de Pouso x Peso
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Figura 20 - Distancia de pouso X peso

O projeto na area de estabilidade e controle tem por objetivo conseguir uma aeronave
estavel e facilmente controlada pelo piloto. O principal requisito desta analise € a margem
estatica pré-definida. Esta foi adotada de 10% para o projeto preliminar, a qual garante uma
boa controlabilidade além de garantir a estabilidade do avido. Os dados necessarios foram
retirados do programa XFRL5 e XFOIL, e os calculos foram feitos em MATLAB. O conceito
de estabilidade estatica vem da tendéncia de um sistema em recuperar sua condicdo de
equilibrio, dada uma perturbacdo. Uma aeronave pode ser estavel, neutra, ou instavel
estaticamente. Em geral, o estudo de estabilidade e subdividido em dois grupos: longitudinal e
latero-direcional, pois a hip6tese de desacoplamento do movimento da aeronave nesses dois
eixos é valida na maioria dos casos de estudo.

Os célculos de estabilidade estatica foram feitos através dos métodos propostos por
(Anderson, 1999), calculando a contribuicdo da asa, empenagem horizontal, empenagem

vertical e fuselagem.
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Para se entender o conceito de estabilidade estatica, a Figura (21) abaixo é de grande

auxilio:
Applied Applied Applied
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Figura 21 - Posic@es de equilibrio de um balde e de uma bola

Observando a figura, os objetos que possuem estabilidade estatica positiva possuem
um movimento estabilizador contrario a forca que o originou, fazendo o objeto retornar a sua
posicdo original. Para objetos com uma estabilidade estatica neutra, eles irdo se deslocar para
uma posicdo diferente da original, até que sua energia se dissipe. Por fim, um objeto com
estabilidade estatica negativa ird ganhar energia ao ser iniciado qualquer movimento,
indicando sua instabilidade de movimento.

Para uma aeronave, isto ocorre quando a mesma € atingida por uma forca como um
comando do piloto ou uma rajada de vento. Desta forma, se a mesma for estavel, ela ird
retornar a posicdo original. Ou seja, se seu nariz for apontado para cima ou para baixo, e 0
comando cessar, a mesma deve voltar a posicao original.

Isto pode ser traduzido no seguinte grafico de forca, representada pelo coeficiente de
momento da mesma, pelo deslocamento, representado pelo angulo de ataque, e exibido na
Figura (22) a sequir:
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Cm Cm Cm

Figura 22 - Gréficos que representam uma aeronave estavel, neutra e instavel.

Inicialmente pode-se concluir que o avido é estavel longitudinalmente, pois o
coeficiente de momento para o angulo de ataque nulo, Cmea = 0,0486 € positivo, e a derivada
do coeficiente de momento em relagdo ao angulo de ataque, Cy.= -0,0078 Graus ™ é
negativo, atendendo assim os dois requisitos para a estabilidade neste eixo. A partir desta

analise longitudinal, obtém-se o seguinte grafico da Figura 14 abaixo.

Coeficiente de momento X dngulo de atague com diferentes deflexdes do profundor
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Figura 23 - Coeficiente de momento x angulo de ataque

A estabilidade estatica direcional é garantida através do valor positivo do coeficiente
C.p = 0,0037 Graus *, o qual é obtido com a contribui¢do da empenagem vertical, pois esta
possui um valor também positivo, ao contrario da contribui¢do do conjunto asa-fuselagem.

Ja para a estabilidade lateral, podemos considerar que Cyg € praticamente nulo, devido
a inexisténcia do angulo de diedro da asa. E como a aeronave Taurus possui asa alta e o CG se
encontra localizado abaixo dela, podemos considerar que isto ja proporciona estabilidade ao

avido.



6. Conclusdo

6.1. Conclusao

O projeto Aerodesign, por si s@, caracterizou um enorme aprendizado para o autor ao
longo dos trés anos em que participou do projeto, e este presente trabalho, sendo um
compéndio da experiéncia adquirida e técnicas desenvolvidas, cumpriu o objetivo principal de
sedimentar as bases dos conhecimentos técnicos adquiridos ndo s6 na competi¢do, como
também no curso de engenharia elétrica da Universidade Federal de Vigosa. As frentes de
maior enfoque, a reiterar, projeto preliminar, conceitual, aerodindmica e mecanica de voo
foram estudadas e aprofundadas de maneira vasta, exemplificado pela aeronave projetada ao
longo deste trabalho, que teve suas caracteristicas projetadas, verificadas e aprovadas ao
longo deste projeto. O resultado final do trabalho é uma metodologia consistente de projeto de

aeronaves, capaz de analisar sensibilidades multiplas entre parametros.

Desta forma, considera-se que 0s objetivos propostos no inicio deste projeto foram
todos cumpridos, rendendo elevado grau de aprendizado e desperto para aprofundar os

estudos em aerodindmica, mecanica de voo, e projeto de aeronaves.

6.2. Consideracg0es finais

Dentre os pontos fracos do projeto em questdo estdo o fato de que, como o foco do
trabalho ndo esta no calculo estrutural, é possivel que a rotina de estimagdo de peso da
aeronave nao estivesse bem representativa, o que faria os resultados da rotina de desempenho,
principalmente no tocante ao calculo da poténcia requerida que varia com 0 peso vazio
elevado a 1,5, perder credibilidade. Para sanar este possivel problema, as estimativas de peso
vazio da aeronave foram feitas de maneira conservadora e baseando em dados historicos de
outras aeronaves e pecas ja construidas ou adquiridas pela equipe, variando cada uma das
caracteristicas geométricas da asa (area, envergadura, enflechamento, diedro, etc). Mesmo
possuindo um célculo conservador para o peso, ainda é necessario conceber uma estrutura
igualmente eficiente a das aeronaves nos quais as correlagdes de estimacdo de peso foram

baseadas, 0 que por si s0, ja representa um enorme desafio de engenharia.
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