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"0 que sabemos é uma gota, o que ignoramos é um oceano.” (Isaac Newton)



Resumo

A modifica¢do da estrutura de polimeros pela adi¢do de agentes supercriticos altera proprie-
dades importantes desses insumos, o que amplia a possibilidade de emprego de materiais
produzidos pela Manufatura Aditiva (MA) como um todo. Nesse contexto foi realizada a
mudanca da matriz estrutural em depron de um Aeronave Remotamente Pilotada (ARP) para
Acido Polilatico de Baixa Densidade (LW-PLA) utilizado em MA. Para isso foi realizada a carac-
terizacdo do LW-PLA utilizado, analisando a variacao de densidade desse polimero a medida
em que se altera a temperatura de extrusao do mesmo no processo de impressao 3D. O modelo
3D do ARP foi desenhado e exportado para um software de fatiamento a fim de se determinar
amassa de cada componente estrutural do modelo proposto. O dimensionamento de uma
longarina tubular de fibra de carbono, levando em consideracao os esforcos atuantes em voo
equilibrado, foi feito. A massa da longarina foi somada a massa total estrutural, fornecida
pelo software de fatiamento, do modelo proposto. Célculos de desempenho foram feitos para
o modelo proposto e comparados ao desempenho do modelo original. Devido a diminuicao
da massa estrutural, pode-se concluir que a impressao de ARPs utilizando LTW-PLA nao s6
é possivel como também vantajosa. Houve aumento da autonomia e alcance de voo, bem
como diminui¢do da velocidade minima que pode ser desempenhada pelo ARP e aumento
da velocidade maxima. Além disso, a fabricacao por MA é um processo menos trabalhoso na
confeccao de estruturas e também mais preciso do ponto de vista dimensional. A diminuicao
da massa também pode permitir o aumento de mais de 100% da carga embarcada quando se

mantém o mesmo desempenho do ARP de referéncia.

Palavras-chave: Manufatura Aditiva; ARP; PLA.



Abstract

Modifying the structure of polymers by adding supercritical agents varies important properties
of these materials, which expands the field of these polymers and Additive Manufacturing
(AM) as a whole. In this context, a change was made to the depron structural matrix of an
Unmanned Aerial Vehicle (UAV) for Low Density Polylactic Acid (LW-PLA) used in AM. In this
regard, the characterization of the LW-PLA used was carried out, analyzing the variation in
density of this polymer as its extrusion temperature varies in the 3D printing process. The UAV
3D model was designed and exported to a slicing software in order to determine the mass of
each structural component of the proposed model. The sizing of a tubular carbon fiber spar,
taking into account the forces acting in balanced flight, was done. The spar mass was added to
the total structural mass, provided by the slicing software of the proposed model. Performance
calculations were made for the proposed model and compared to the performance of the
original model. Due to the decrease in structural mass, it can be concluded that printing UAVs
using LIW-PLA is not only possible but also advantageous. There was an increase in endurance
and flight range, as well as a decrease in the minimum speed that can be performed by the
UAV and an increase in the maximum speed. In addition, AM fabrication is a less laborious
process in the manufacture of structures and also more accurate from a dimensional point of
view. The decrease in mass can also allow an increase of more than 100% of the loaded weight

when maintaining the same performance of the reference UAV.

Keywords: Additive Manufacturing; UAV; PLA.
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1 INTRODUCAO

A Manufatura Aditiva (MA) é uma técnica que se caracteriza pela deposicao de material
camada a camada que respeita um design prévio desenvolvido em CAD (CEULEMANS ET AL.,
2020). O preco acessivel de impressoras 3D e insumos relacionados a técnica tém aumentado
a utilizacdo desse método para as mais diversas finalidades. Além do crescimento no uso
doméstico, estudos relacionados aos materiais utilizados na MA tém sido incorporados a
literatura de forma recorrente nas tltimas décadas. Assim, o aumento da gama de materiais
tem expandido a MA para vérias dreas de atuagdo como, por exemplo, biomateriais, mecanica

e aeronautica.

Uma classe de material bastante utilizada na MA sdo os polimeros. Dada a sua facilidade
de operacao, baixo custo e boa resisténcia, um dos principais representantes dessa classe
é o acido polilatico (PLA). Nas ultimas duas décadas, estudos envolvendo a alteracdao da
matriz polimérica desse material tém sido bastante explorados. A possibilidade de adicionar
agentes espumantes (ou supercriticos) como N, e CO, em matrizes de PLA sdo capazes
de reduzir consideravelmente a densidade dos modelos fabricados com esse material. Um
novo método de adicao de agentes supercriticos, com a possibilidade de expansao da matriz
durante o processo de impressdo, e com significativo controle da expansao requisitada,
chama a atengdo para situacoes onde a reducao de peso e confiabilidade dimensional sao
caracteristicas cruciais. Assim, as vantagens inerentes ao PLA de baixa densidade mostram-
se interessantes para a industria aerondutica, principalmente na fabricacdao de aeronaves
remotamente pilotadas (ARPs), que exigem, além de uma resisténcia mecanica consideravel,

a necessidade de um baixo peso de operacao.

Materiais mais comumente utilizados na fabricacao de ARPs sao os poliestirenos, es-
puma depron (poliestireno), e a madeira do tipo balsa. O trabalho manual de corte, lixamento,
etc. feito para construcdo de aeromodelos desses materiais é bastante laborioso. Além disso,

a construcao de designs especificos é dificultado quando se é feito manualmente.

Além desta introduc¢do apresentada e os objetivos geral e especificos apresentados
a seguir, o trabalho se organiza ainda em mais 4 capitulos. O segundo aborda a revisao
da literatura nos tépicos de MA, Fused Deposition Modelling, Polimeros utilizados na MA,
ARPs e exemplos de ARPs que se utilizaram da MA para composic¢ao estrutural. O Capitulo
3 abordaré a Metodologia utilizada no trabalho, primeiramente para a caracteriza¢do do
[LW-PLA, a escolha do ARP modelo, os célculos estruturais e, por fim, os célculos relacionados

ao desempenho. O Capitulo 4 versa sobre os resultados encontrados tanto na caracterizagao
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do LW-PLA bem como no dimensionamento da longarina e nos dados de desempenho
calculados. Finalmente, é feita uma conclusao abordando as inferéncias sobre todo o processo
da pesquisa e também sdo relatadas algumas linhas de futuras perspectivas em relacdo ao

assunto abordado nessa dissertacao.

1.1  Objetivo Geral

Substituir a matriz estrutural de um ARP projetado em depron por 4cido polilatico de

baixa densidade utilizado em manufatura aditiva.

1.2 QObjetivos Especificos

e Caracterizar o eSUN ILW-PLA de baixa densidade;
* Definir modelo ARP, design em CAD e configurages de impressao;
¢ Realizar calculos estruturais;

 Calcular dados de desempenho do modelo proposto.
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2 REVISAO DA LITERATURA

Este capitulo trata do resumo das literaturas relevantes e estado da arte sobre o assunto
envolvido nesse estudo. Tem-se: i) Manufatura Aditiva; ii) O processo de Fused Deposition Mo-
delling (FDM); iii) Os polimeros comumente utilizados na FDM; iv) Aeronaves Remotamente
Pilotadas (ARPs) e v) Utilizagdo da MA em ARPs. Uma breve contextualizao histérica da MA
serd abordada. Depois serdo apresentados a aplicacao da MA, funcionamento geral e seus
processos. O método de FDM é abordado mais especificamente, bem como suas vantagens
e limitacoes. A mesma avaliacdo se dara para os métodos de fabricacdo do PLA de baixa
densidade, o funcionamento dos diferentes métodos e aplicacdao desse material. Finalmente,
uma proposta de classificacao dos VANTSs é apresentada e, posteriormente, estudos que se

utilizaram da aplicagdo da MA na fabricacao de ARPs serdo abordados.

2.1 Manufatura Aditiva

2.1.1  Contextualizagcao

Com o objetivo de converter projetos digitais em um objeto sélido tridimensional, a
MA, apesar de um crescimento vertiginoso na ultima década, € uma técnica de manufatura
desenvolvida na década de 80 do século XX (WONG; HERNANDEZ, 2012). Charles Hull
desenvolveu o primeiro processo, stereolitography (SL), patenteando-o em 1986 (SU; ALAREF,
2018). Tal processo consistia na solidificacao de finas camadas de um polimero sensivel a luz
ultravioleta (WOHLERS; GORNET, 2015; SU; ALAREF, 2018). Deckard, na mesma época de
Hull, desenvolveu a técnica batizada de selective laser sintering (SLS), que se utilizava de um

laser para sinterizacdo de um p6 que dava forma ao modelo desejado (SU; ALAREF, 2018).

Ja em 1989, S. Scott and Lisa Crump patentearam uma forma de prototipagem rdpida
chamada de fused deposition modelling (FDM) (HORVATH, 2014; SU; ALAREF, 2018). Uma
pistola de cola quente havia sido utilizada por Scott para o derretimento e posterior derra-
mamento de plastico em finas camadas a fim de montar um novo brinquedo para a filha
(BATISTA, 2021). Ap6s o aprimoramento da técnica, o principio utilizado por Scott continuou
o mesmo: um filamento do material base é aquecido por um bico e extrudado, camada sobre
camada, para formacao da peca. Assim, ja no final da década de 80 as técnicas de impressao

3D mais utilizadas atualmente ja haviam sido desenvolvidas.

Embora tenha permanecido por um tempo como uma méquina cara e de dificil acesso,

ainda em 1981, Hull solicitou a patente do primeiro modelo de impressora 3D, desenvolvido
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por ele para a criacdo de pecas pequenas de plastico para a prototipagem. A introducao de
impressoras 3D de baixo custo, importante passo para a popularizacdo da MA, se iniciou
em 1996. A empresa Stratasys lancou a Genisys, uma impressora que depositava sucessivas
camadas de cera sobrepostas (WOHLERS; GORNET, 2015). Porém, uma maior popularizacao
ocorreu com a queda da patente da técnica de FDM desenvolvida por Scott e Crump. Assim,

projetos de c6digo aberto puderam ser desenvolvidos ao longo dos anos.

Um movimento batizado de RepRap foi criado pelo professor de Engenharia Mecanica
Adrien Bowyer em 2007. O projeto culminou na publicacdo de designs que poderiam ser pro-
duzidos por impressoras 3D para a cria¢do de pecas para a montagem de novas impressoras
3D (SU; ALAREF, 2018; HORVATH, 2014). Com o avanco da tecnologia e barateamento de
materiais, diversas empresas passaram a comercializar kits de impressora 3D de f4cil monta-
gem. Assim, o acesso livre a varios arquivos de modelos e a reducdo do custo de aquisicao
das maquinas pavimentou o caminho de democratiza¢do do acesso popular a tecnologia de

impressdo 3D.

A popularizagdo da técnica se reflete na quantidade de registro de patentes aplicadas
dentro da MA. Como mostra a Figura 1, entre 2000 e 2018 o nimero de patentes cresceu de 325
até pouco mais de 4000 de acordo com dados do Escritério Europeu de Patentes(CEULEMANS
ET AL., 2020).

Figura 1 - Aumento de patentes de MA entre os anos de 2010 e 2018.
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Fonte: (CEULEMANS ET AL., 2020).

O mesmo 6rgao, como mostrado na Figura 2, sustenta que as areas de satde, energia,

transporte e ferramentas industriais foram aquelas que mais aumentaram a utilizacao da MA
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como técnica de fabricagdo em suas industrias nesse mesmo periodo (CEULEMANS ET AL.,
2020).

Figura 2 — Aplicacdo da MA entre os anos de 2010 e 2018 por setor.

AM applications at the EPO by application domain, 2010-2018
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Fonte: (CEULEMANS ET AL., 2020). Modificada pelo Autor.

2.1.2 Utilizacao, funcionamento geral e caracteristicas

Primeiramente pensada somente para a criagdo de modelos para rdpida prototipagem,
a MA tem expandido seu campo de atuacdo para diversas dreas, como eletro-eletronica,
medicinal, aeroespacial, etc. (DURAKOVIC, 2018; KAFLE et al., 2021; CEULEMANS ET AL.,
2020).

Queda de patentes e barateamento das maquinas sdo, como ja mencionado, motivos
para a expansao tanto da técnica como das areas de utilizacdo da MA. Porém, uma caracteris-
tica intrinseca ao processo € um fator de grande impacto no aumento do uso dessa tecnologia.
Considerando as etapas envolvidas no processo de desenvolvimento de um determinado
produto, a MA oferece a possibilidade de criar prot6tipos rapidamente, minimizando o tempo
de criacdo de um modelo e expandindo situagoes de teste do processo de prototipagem (CO-
OPER, 2001). A visualizacao rapida de um prot6tipo no processo de desenvolvimento, acao
permitida pela criacdo rdpida de protétipos, como ilustrado na Figura 3, é responsavel pela
rédpida correcao e ajuste de defeitos e caracteristicas do produto e/ou projeto, o que instiga a
celeridade em todo processo. Por sua aplicacao dentro de um processo de desenvolvimento
de produto, procedimento préprio da industria, a grande quantidade de setores que aumenta

a utilizacdao da MA € explicada pelas caracteristicas inerentes da prépria tecnologia.
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Figura 3 — Etapas de processo de desenvolvimento de produto
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Fonte: (WONG; HERNANDEZ, 2012). Modificada pelo Autor.

Em particular, a Airbus tem aproveitado as vantagens de pecas impressas em
3D em seus modelos A310 e A350. O modelo A350XWB conta com mais de
1000 pecas impressas. Apesar de se limitar a componentes mais simples de
plastico, a Airbus foi capaz de reduzir custos e tempo de espera para esses
componentes em até 70% e 100 dias, respectivamente, utilizando pecas em
3D produzidas por FDM em parceria com a compania Stratasys(BANFIELD,
2013).

Diferentemente de uma grande quantidade de técnicas de fabricacao que fazem uso da
retirada de material, como usinagem e fresamento, a MA funciona com a adi¢do de material
para confec¢ao do modelo desejado. De maneira geral, seus processos funcionam de forma
parecida. H4 a modelagem de um arquivo .STL, que corresponde a um desenho 3D. Em
seguida, hd o tratamento desse arquivo em um software de fatiamento onde os parametros
de impressdo sao configurados. Posteriormente o programa de fatiamento gera um arquivo
.gcode de linhas de c6digo para, finalmente, o firmware da impressora 3D interpretd-lo em
movimento das partes moéveis nos 3 eixos. Assim, o processo engloba tecnologias CAD, CNC e

CAM pra seu correto funcionamento.

Algumas vantagens sdo obtidas no uso da MA:

* Agilidade no processo de fabricagdo de protétipos;
e Fabricacao de designs complexos;

e Fabricacao por demanda;
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* Minimizacao de desperdicio de material;

* Velocidade do processo de design CAD.

Por outro lado, alguns pontos de melhoria podem ser destacados:

e Limitacdo de 4rea ttil de impressao;

* Pés-processamento de pegas;

* Grandes produtos para produgdo em escala ndo sao rentaveis.

Existem diversos tipos de processos dentro da MA, conforme ilustra a Figura 4. Cada

processo utiliza diferentes recursos e/ou procedimentos para confeccionar pecas. Tais proces-

sos podem ser divididos como baseados em liquido, s6lido ou em p6, a depender da estrutura

fisica do insumo logo antes de tomarem a forma da peca desejada.
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Figura 4 — Processos da MA
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Fonte: (WONG; HERNANDEZ, 2012).

2.2 Fused Deposition Modelling - FDM

A associacdao com mdaquinas de mesa (CHACON et al., 2017), fabricacao de partes
funcionais (SRINIVASAN et al., 2020) e operacoes simples (MORADI et al., 2021) sdo vantagens

que tornam o processo de FDM um dos métodos mais utilizados no universo da impressao
3D (TURNER; STRONG; GOLD, 2014). O procedimento de impressdao por FDM apresenta

algumas caracteristicas, como mostra a Figura 5. Um filamento de polimero termopléstico é
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alimentado por motores em dire¢do ao bloco de extrusao, onde se encontra o elemento de
aquecimento. O polimero é derretido e extrudado através do bico de extrusdo, que o deposita
na mesa de constru¢do. A movimentac¢ado nos 3 eixos é garantida pela mesa de construgdo e
pelo conjunto elemento de aquecimento/bico de extrusdo. Geralmente a mesa se movimenta
em um eixo e o conjunto nos outros 2 eixos restantes. Durante a constru¢ao do modelo pode
ser necessdria a utilizacdo de suportes, para garantir a adequada posicao de solidificacdo do

polimero apds sua deposicao.

Figura 5 - Desenho esquematico - FDM.

Carretel de
filamento

Elemento de
aquecimento
Bico

Objeto\Modelo

Mesa de
construcao

Fonte: (LOUGHBOROUGH UNIVERSITY, 2022).

Os parametros de impressao sao bastante influentes no resultado final da peca. Nume-
rosos estudos abordaram diferentes impactos de variados parametros em pecas impressas
nos mais diversos materiais (MAZZANTI; MALAGUTTI; MOLLICA, 2019; POPESCU et al.,
2018). Esses parametros, configurados no software de fatiamento do modelo CAD, podem ser

divididos em grupos, como na Tabela 1.
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Tabela 1 — Parametros de impressao no processo FDM e suas descricoes

Grupo Parametro Descricao
Altura de cada camada depositada,
geralmente varia de 0.12mm a 0.2mm.

Espessura da camada

Fatiamento 7 - - -
. Quanto de filamento serd depositado no interior da peca.
Porcentagem de preenchimento . .
0% geraria uma peca oca e 100% uma peca macica.
Taxa de extrusao Quantidade de fluxo de filamento que sera extrudado pelo bico.
Mesa Temperatura da mesa. Varia de acordo com o material utilizado.
Temperatura - - -
_ Temperatura do bico onde o filamento é derretido.
Extrusao . .
Varia de acordo com o material.
. _ L L Direcao da construcdo do modelo.
Orientagao Direcao de fabricacao ¢ ¢

Direcao de impressao das camadas.

Vantagens da FDM que podem ser destacadas:

e Método mais econdémico em fabricar modelos termopldasticos sob medida;
* Grande variedade de materiais termopldsticos para trabalho;

e Materiais reciclaveis sdao baratos e faceis de encontrar.

Por outro lado, a FDM apresenta algumas desvantagens:

* Em relacdo a outras técnicas a FDM é menos precisa, do ponto de vista dimensional;

e Por apresentar as linhas de camada de deposicdo de material, pode ser necessdrio um

po6s processamento dependendo do grau desejado de acabamento superficial;

* Devido a adesao entre as camadas, as pecas sao, por natureza do processo, anisotropi-

cas.

2.3 Polimeros utilizados na FDM

2.3.1 ABS, PETG e PLA

Os polimeros termopldsticos sdo materiais que podem ser moldados quando acima da
temperatura de transicao vitrea e que endurecem quando resfriados abaixo desta (FRIED,
2021). Entre os materiais mais utilizados na impressao 3D por FDM estdo o ABS (acrylonitrile
butadiene styrene), o PETG (Polyethylene terephthalate glycol) e o PLA (Polylatic Acid). Natural-
mente, cada insumo se apresenta como op¢ao dependendo das caracteristicas desejadas para
o modelo final. O PETG exige uma alta temperatura de bico de extrusdo, o que faz com que
indesejados fios de filamento derretido possam aparecer ligando as paredes da peca a medida
que o bico de extrusao se movimenta para fazer a peca. Mas esse insumo também é conhecido

por ser completamente at6xico, podendo, inclusive, estar em contato com alimentos. O ABS,



2.3. POLIMEROS UTILIZADOS NA FDM 24

por outro lado, apesar de apresentar boa resisténcia mecanica, libera substancias téxicas
enquanto é fundido, exigindo um local a parte para a impressora ou um filtro no invélucro
de impressao. Finalmente, o PLA se apresenta como o filamento de mais facil utilizacao.
Sua baixa temperatura de fusao faz com que entupimentos do bico de extrusdo sejam raros.
Por esse mesmo motivo, ndo é uma opc¢ao interessante em ambientes de alta temperatura,

podendo sofrer deformacoes.

2.3.2 Fabricacao do PLA

Por ser produzido a partir de fontes renovdveis como trigo, actcar e arroz, grandes
quantidades de carbono sdo consumidas durante o ciclo de vida do PLA (TUMER; ERBIL,
2021), transformando-o em um polimero bastante estimado para fabricacdo. Acido Latico
(LA) é o monomero fundamental do PLA, que € sintetizado em uma mistura 50%d e 50%]
(ver Figura 6). Geralmente, o LA é obtido por meio da fermentacao bacteriana de fécula de
milho, utilizando uma cepa de lactobacilo que gera, majoritariamente, composicoes de 99.5%
do esteroisomero do tipo 1, o que induz a alta resisténcia mecanica do polimero PLA apds a
polimerizac¢do (TUMER; ERBIL, 2021).

Figura 6 — Composicdo de esteroisomeros da mistura de PLA.
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Fonte: (BARAN; YILDIRIM ERBIL, 2019).

As vantagens ja citadas do PLA, como benéfica pegada de carbono, facilidade de trabalho
e atoxicidade, fez com que esse polimero fosse alvo de estudos para mitigar suas desvantagens,
como alta fragilidade, baixa resisténcia a fusao e baixa tenacidade. Varias linhas de pesquisa
trabalham na introducao de elementos quimicos numa matriz de PLA. Essas alteracoes
visam modificacoes estruturais que possam afetar propriedades do material como forma de

adequd-lo as mais diversas finalidades.
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2.3.3 Acido Polilatico de baixa densidade - LW-PLA

Embora uma grande quantidade de pesquisas visem aumentar a resisténcia mecanica
do PLA com a adicdao de insumos como sementes de Tamara (NAGARJUN et al., 2021) e
fibras naturais (SANIVADA et al., 2020; OKSMAN; SKRIFVARS; SELIN, 2003; LEE; PADZIL
et al., 2021), outras buscam a diminuicao da densidade do PLA com a adi¢do de agentes
sopradores(VILLAMIL JIMENEZ et al., 2020; NOFAR; PARK, 2014; LEE; KAREKO; JUN, 2008;
SHI et al., 2018).

Agentes sopradores sdo elementos que se solubilizam em uma matriz polimérica e,
quando hd o processo de espumamento, se expandem para uma fase gasosa, ficando encapsu-
lados na matriz, diminuindo a densidade da mesma. Esses agentes supercriticos, geralmente
N e CO,, podem ser inseridos na matriz polimérica de diferentes maneiras. A técnica no-
meada extrusdo de espuma quimica utiliza pellets de um polimero matriz e um agente
supercritico que sdo misturados em um recipiente. O calor do recipiente decompde o agente
quimico, gerando um gas que resulta na expansao do polimero a medida em que ele sai
da matriz de extrusao (ALTAN, 2018). J4 a técnica de formac¢ao de espuma em lote realiza
a solubilizacdo de agente supercritico ja na amostra pronta, em uma camara de pressao.
Em busca de um maior controle de efeito de macro e microporosidade, (MARASCIO et al.,
2017) prop6s uma técnica onde foi abordada a possibilidade de espumar uniformemente um
filamento de PLA com CO, durante a extrusao feita pela propria impressora 3D, in-situ (LI
etal., 2020).

Figura 7 — Desenho esquematico da saturacdo e impressao de filamento saturado com CO,
Saturacao do filamento por CO:z Impressdo FDM com filamento saturado por CO:

=

9 Painel de controle

Movimento em Zl

Fonte: (LI et al., 2020).

Cdmara de alta pressdo

Um filamento de PLA normal é inserido em uma camara a alta pressdo para a satu-
racdo com CO,, conforme Figura 7. A solubilizacdo de CO, na matriz polimérica induz a
plasticizacao do polimero, diminuindo sua viscosidade (LADIN et al., 2001). Ap6s a sor¢ao

de CO, na matriz, o filamento fica a condi¢6es normais de temperatura e pressao a fim de
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se deixar realizar a dessorcao natural e, consequentemente, a estabilizacdo da quantidade
de gds em sua matriz. A plasticizacdo por CO, aumenta a mobilidade da cadeia polimérica e
sua capacidade de emaranhamento (HUANG et al., 2019). Diferentemente de outras técnicas
como a extrusao de espuma quimica e formac¢do de espuma em lote, (MARASCIO et al.,
2017) propoe um método que permite a nucleacao e o crescimento das células a pressao
atmosférica, enquanto ocorre o processo de extrusdo do filamento pela impressora 3D (LI
et al., 2020; NAGUIB; PARK; REICHELT, 2004), como ilustrado na Figura 8.

Figura 8 — Processo de impressao por FDM de filamento saturado por COs.

(a) Inchamento do fio extrudado. (b) Nucleacao, crescimento e estabilizacao das células de
CO, devido ao aquecimento do polimero. (c) Formacao de interface de emaranhamento por
inter-difusao de cadeias de gés plasticizado.
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Fonte: (LI et al., 2020).

Recentemente, filamentos de PLA de baixa densidade foram introduzidos no mercado
de impressao 3D a precos razodaveis. Os fabricantes anunciam as vantagens financeiras desse
tipo de filamento devido ao rendimento volumétrico. Considerando a expansao da matriz
polimérica na extrusdo, um filamento de PLA de baixa densidade pode imprimir, em volume,

2 vezes mais do que um filamento tipico de PLA.

2.4 Aeronaves Remotamente Pilotadas - ARPs

Segundo a Circular de Informacdes Aéreas AIC N 21/10, um ARP é caracterizado como
qualquer aeronave projetada para operar sem piloto a bordo, porém, ha de ser de caréter
nio recreativo e possuir carga ttil embarcada (PECHARROMAN; VEIGA, 2017). O termo
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"drone"ndo é amparado pela legislacao e se trata mais de uma forma informal de se referir aos
ARPs. Inicialmente desenvolvidos como artefatos bélicos, atualmente os ARPs desenvolvem

intimeras fungdes em diversos setores.

Devido a grande variedade de configuracoes diferentes, hd muita discussao sobre a
classificacdo dessas aeronaves. Nao havendo uma norma internacional para padronizacao
das diferentes configuracoes, cabe a cada pais a definicdo do tipo de classificacao que ird
utilizar. Trés grandes grupos de especificacdo sao bastante utilizados quando hd a necessidade
de se identificar um ARP, sdo eles a classificacdo por tipo de asa, por tamanho e, também, por

peso da aeronave.

A classificagdo por tipo de asa se da entre os ARPs de asas fixas e os de asas rotativas.
Asas fixas apresentam boa autonomia de voo e podem cobrir longas dreas durante uma tinica
viagem. Além disso, se assemelham aos avides civis tradicionais (ver Figura 9) e precisam de
deslocamento horizontal para realizarem aterrizagens e decolagens (RAMESH; MURUGA
LAL JEYAN, 2022). Mais semelhantes aos helicopteros, os ARPs de asas rotativas conseguem
decolar e aterrizar verticalmente. Ademais, conseguem pairar em uma posi¢cao no espaco,
0 que permite missoes em lugares fechados (RAMESH; MURUGA LAL JEYAN, 2022). Por
outro lado ndo apresentam grande autonomia de voo, ndo contando com a sustentagao

aerodinamica que os ARPs de asas fixas tém.

Figura 9 — Configuracoes de ARPs.

(a) ARP de asas fixas. (b) ARP de asas rotativas.

(b)
Fonte: (BOON; DRIJFHOUT; TESFAMICHAEL, 2017).

A classificacao proposta por (HASSANALIAN; ABDELKEFI, 2017) define um espectro
desde o maior, Aeronave Remotamente Pilotada (ARP), que chega a 15000kg e 61m de enver-
gadura, até o pequenino Poeira Esperta (PE), com 1mm de envergadura e 0.005g. Entre essas
duas categorias se encontram os 4 tipos restantes, sendo, em ordem decrescente: o Micro
ARP (uARP), Micro Veiculo Aéreo (MVA), Nano Veiculo Aéreo (NVA) e Pico Veiculo Aéreo
(PVA) (HASSANALIAN; ABDELKEFI, 2017), conforme Figura 10. De acordo com o espectro
desenvolvido pelos autores, um mesmo ARP pode ocupar duas categorias, a depender de sua

envergadura € Sua massa.
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Figura 10 — Espectro de ARPs classificados por peso e envergadura.
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Fonte: (HASSANALIAN; ABDELKEFI, 2017).

2.5 Utilizacdo da MA em ARPs de asas fixas

Em 2009, um estudo da Universidade de Southampton gerou a primeira aeronave
impressa em 3D. O modelo, batizado SULSA (ver Figura 11), levou 5 dias para ser construido
utilizando a técnica de MA denominada SLS, e apresentava 2 metros de envergadura e uma
velocidade maxima de 160 km/h. Os pesquisadores, além de demonstrarem pelo estudo a
viabilidade da MA como uma técnica de manufatura de ARPs, salientaram também que esta
era uma maneira vantajosa para a fabricacdo de pequenos ARPs. Isso se d4 pela facilidade de
se fabricar aeronaves com forma eliptica da asa em planta, conhecido por suas vantagens
estruturais e aerodinamicas, caracteristica dificil de replicar pelos métodos convencionais de
fabricacao de ARPs (BANFIELD, 2013).

Figura 11 — Southampton Laser Sintered Aircraft (SULSA).

Fonte: (BANFIELD, 2013).
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Em 2012, um ARP de asas fixas de 2 metros de envergadura e uma velocidade de cruzeiro
de 72 km/h foi apresentado pela Universidade da Virginia(BANFIELD, 2013). Diferente do
SULSA, inteiramente fabricado por impressdo 3D, o modelo apresentado utilizava algumas
técnicas convencionais de construcdo, como suportes de trem de pouso em aluminio e pneus
de borracha, conforme Figura 12. Apesar de citarem a utilizacdo de um pléstico de "baixo
peso", o design do corpo da aeronave apresentava furos, provavelmente voltado para uma
reducdo do tempo de impressao e, principalmente, do peso da aeronave. Apés a construcao,
os autores envolveram todo o corpo da aeronave com um envélucro filme para manter a

aerodindmica do ARP.

Figura 12 — Wendy, aeronave construida pela Universidade da Virginia.

Fontes: (BANFIELD, 2013; UVATODAY, 2012).

Em 2014 a Universidade de Sheffield apresentou um ARP por impressao 3D, apresen-
tado na Figura 13. Nomeado AMRC, a aeronave foi construida utilizando ABS, pelo processo
de FDM. Com uma envergadura de 1,5m a aeronave apresentava 2kg de massa. Os autores
revelaram que a escolha por um ARP de asas fixas do tipo asa voadora foi benéfica pois, assim,
nao precisariam de qualquer tipo de suporte para imprimir quaisquer uma das partes do
aeromodelo. Em um modelo de asa voadora, o ARP foi impresso em partes que se encaixa-
vam, sem a necessidade de ferramentas para montagem. O tempo de impressao foi de 31
horas. Segundo os autores, em voo a aeronave apresentou boa estabilidade e pouco ruido

aerodinamico, o que indica um design de asa apropriado (AMRC, 2022).

Em um trabalho de 2017, Kujawa projetou asas impressas em 3D para um ARP de isopor
(KUJAWA, 2017). O aeromodelo apresenta asas de 800mm de envergadura e 180mm de corda.
A asa original, também de isopor, é reforcada com uma longarina de madeira e é coberta por
fita plastica. A escolha do autor por uma aeronave de pequena envergadura segue a linha das
mostradas anteriormente e se justifica pelo menor tempo de impressao e montagem. J4 que
a drea de impressao € limitada, a asa foi dividida em 5 partes e foi impressa pelo processo
de FDM. O diametro do bico de extrusdo utilizado foi de 0.3mm e a espessura da camada foi
configurada para 0.2mm. A asa foi impressa com 0% de enchimento. Assim, apenas a camada
mais externa foi impressa. O autor preferiu utilizar duas longarinas de fibra de carbono para

aumentar a resisténcia estrutural da aeronave e facilitar a montagem das partes da asa. Cada
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Figura 13 — AMRC, asa voadora projetada pela Universidade de Sheffield.

MRC

AVIATION

Fonte: (AMRC, 2022).

parte levou 4,5 horas para impressao. Assim, uma asa foi impressa em aproximadamente 20

horas.

Foram realizadas duas tentativas de impressao das asas, uma com PLA e outra com
ABS. Por se tratar de uma parede fina (0,3mm) e o ABS ter alto coeficiente de expansao
térmica, durante o resfriamento ocorreram trincas entre as camadas de deposicao de material
inviabilizando a constru¢do da asa com esse tipo de material (ver Figura 15). O autor ressaltou
a capacidade do PLA se deformar e voltar a sua forma original assim que a carga é retirada,

como mostrado na Figura 14.

Figura 14 — Detalhe aeronave impressa por KUJAWA, 2017.

(a) Aeromodelo de Kujawa antes do voo. (b) Capacidade de deformar e voltar a sua forma
original.

Fonte: (KUJAWA, 2017).

O principal ponto ressaltado pelo autor foi o peso de 207g da asa, 2,5 vezes mais pesada
que a original em isopor (KUJAWA, 2017). Por conta desse aumento do peso, foi necessaria a

mudanca da hélice, aumentando a poténcia e, consequentemente, reduzindo a autonomia
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de voo da aeronave. Dada a resisténcia mecanica do PLA, o pouso, realizado num gramado

com plantas e outros obstaculos, foi bem sucedido.

Figura 15 — Tentativa da impressdo da asa utilizando ABS.

Fonte: (KUJAWA, 2017).

Skawinski e Grabowski projetaram um ARP de asas fixas da configuracao Glider, com
uma envergadura de 1,6m. O aeromodelo foi impresso pelo método FDM. Foram testados
5 materiais para impressao: PLA, ABS, polyethyelene terephthealate (PET), nylon (PA12) e
polycarbonate (PC). Apesar de apresentar a melhor qualidade de superficie, sem vazamentos
de dgua ou bolsa de ar na estrutura, boas propriedades mecanicas e adesao entre camadas, o
PLA foi descartado por, segundo os autores, ser um material rigido, deformando-se muito
pouco antes da falha (SKAWINSKI; GOETZENDORF-GRABOWSKI, 2019). O material escolhido

foi o PET, por apresentar facilidade de impressao e boas propriedades mecanicas.

A espessura da asa foi testada para valores de 0,8mm (duas camadas com um bico de
0,4mm), 0,6mm (bico de 0,3mm) e 0,4mm (bico de 0,2mm). Pelos testes os autores utilizaram
um espessura da asa de 0,6mm alegando inconsisténcias na espessura de 0,4mm. A fuselagem
era composta por material impresso e uma haste de fibra de carbono. As asas contavam com
nervuras angulares para evitar a utilizacdo de suporte na impressdo. O processo de impressdao
levou 65 horas, ja a configuracdo do software de fatiamento e montagem da aeronave levou
10 horas.

O aeromodelo apresentou bom desempenho nos testes de voo e caracteristicas aerodi-
namicas, alegando grande possibilidade de velocidade de voo e condicdes de estol previsi-
veis(SKAWINSKI; GOETZENDORF-GRABOWSKI, 2019).
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Figura 16 — (a) Detalhe da estrutura da asa. (b) Aeromodelo construido.

Fonte: (SKAWINSKI; GOETZENDORF-GRABOWSKI, 2019).

Finalmente, os autores concluiram garantindo a viabilidade do uso da MA para constru-
¢do de estruturas de aeromodelos, salientaram também que avancos nas técnicas de FDM
podem ajudar a construir modelos mais leves e resistentes, capazes de competir com 0s
tradicionais modelos de balsa ou isopor (SKAWINSKI; GOETZENDORF-GRABOWSKI, 2019).
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3 METODOLOGIA

Essa se¢do apresenta todo o processo para a realizacao deste trabalho. Primeiramente
serd demonstrado o método para caracterizacao do filamento de baixa densidade. Entao,
serdo demonstrados critérios de escolha e caracteristicas do ARP padrao, utilizado como
modelo para mudanca de estrutura. Em seguida, serd explicitado como os cédlculos estruturais
das novas longarinas foram realizados e, finalmente, a realizacdo dos calculos de desempenho

do novo modelo proposto.

3.1 Caracterizacao do Filamento LW-PLA

Num primeiro momento houve a aquisi¢ao do filamento LW-PLA, mostrado na Figura
17, fabricado pela eSUN®. A propria fabricante descreve esse filamento como especialmente
desenvolvido para aeromodelismo, com uso de tecnologia de espumamento ativo para se
alcancar modelos PLA leves e de baixa densidade (ESUN, 2022).

Figura 17 — Filamento eSUN LW-PLA.

Fonte: (ESUN, 2022).

Nao hé na literatura muitos estudos caracterizando esse tipo de filamento, principal-
mente quando se considera impressoras 3D de baixo custo. Geralmente, os estudos que citam
PLAs de baixa densidade se concentram no método de fabricacao dos mesmos, e ndao na
caracterizacao deles. Em junho de 2022, (YOUSEFI KANANI; RENNIE; ABD RAHIM, 2022)
avaliaram a influéncia dos parametros de taxa de extrusao, temperatura, orientagao e por-
centagem de enchimento num LW-PLA, da marca Colorfabb® (YOUSEFI KANANI; RENNIE;
ABD RAHIM, 2022). Porém, o filamento estudado apresenta diferencas cruciais em relacao ao
analisado neste trabalho, como, por exemplo, temperatura diferente na qual ocorre a maior

taxa de formacdo de espuma.



3.1. CARACTERIZACAO DO FILAMENTO LW-PLA 34

O ILW-PLA da eSUN® é um filamento de 1,75mm de didmetro e o carretel apresenta 1kg
de filamento. O tipo de agente supercritico, bem como a quantidade utilizada no filamento
ndo sao informadas. Os corpos de prova, que seguiram a padronizacao ASTM D638 tipo
IV, desenho representado na Figura 18, foram desenhados no software SolidWorks onde foi
gerado um arquivo de extensdo STL. O software de fatiamento utilizado foi o CURA 3D, da
Creality®. Nele foram configurados os parametros de impressao descritos na Tabela 2. Os
corpos de prova foram impressos numa impressora do modelo Ender 3, da marca Creality®
(ver Figura 19).

Figura 18 — Padronizacao ASTM D638 Type IV.

3.6mm

115 mm -

Figura 19 — Creality Ender 3 utilizada para caracterizacao do LW-PLA.

Como mostrado na Tabela 2, alguns parametros, comuns a todos os corpos de prova,
foram configurados no CURA 3D. Os corpos de prova foram impressos em 5 grupos de 5. A
temperatura do bico de impressao variou de 210°C a 250°C para cada grupo. O fabricante
sugere uma taxa de extrusdo que varia de acordo com a temperatura do bico de extrusdo, que

foi o pardmetro analisado no experimento. Estes valores constam na Tabela 3.
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Tabela 2 — Parametros fixos.

Espessura de camada (mm) 0,2
Porcentagem de preenchimento (%) 20

Padrao de preenchimento Triangular
Temperatura da mesa de aquecimento (°C) 60
Diametro do bico de extrusdo (mm) 0,4

Tabela 3 — Varia¢do da taxa de extrusao com a temperatura do bico de extrusao.

Temperatura do bico de extrusao (°C) 210 220 230 240 250
Taxa de extrusao (%) 100 90 75 55 50

Para os testes de tensao, foi utilizada uma maquina universal de testes Oswaldo Filizola
BME-20kN. O tempo de aquisicao de dados foi configurado para 300/min e a velocidade de
teste foi de 50mm/min. Todos os corpos de prova foram submetidos aos testes de tracao.
Alguns corpos apo6s o ensaio constam na Figura 20. O ponto de maior tensdo foi identificado

para que, assim, a influéncia do parametro nas propriedades analisadas fosse estudada.

Figura 20 — Corpos de prova apos os testes de tensdo.
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3.1.1 Analise de Variancia

Para a andlise de impacto da temperatura de extrusao na massa dos corpos de prova e
nos valores de resisténcia mecanica, foi utilizado o teste de Analise de Varidncia (ANOVA). A
ANOVA pode ser utilizada para testar hipoteses sobre os principais efeitos de um fator entre
um grupo de médias (MONTGOMERY; RUNGER; HUBELE, 2010; MONTGOMERY; RUNGER,

2018).
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Considerando um niimero m de tratamentos de um fator estudado e n observacoes

para cada tratamento, pode-se elaborar a Tabela 4 abaixo:

Tabela 4 — m tratamentos de um fator observado

Tratamentos Observacoes Totais Médias

1 y Y12 Yin Ly J1.

2 V21 Y22 Y2n 2y V2.

m Ym1 Ym2 Ymn X Vm. Ym.
L) y.

A hipétese nula determina que cada observacdo consiste de uma média global mais
um erro aleatoério. Sendo assim, uma confirmacao da hipotese nula diz que mudar o fator
de tratamento nao afeta a resposta média. Ha uma divisdo da variancia das amostras em
duas: a variancia relacionada a cada tratamento e a variancia média. Assim, tem-se y;. como a
representacao do total de observacgdes dentro de um i-ésimo tratamento, e y;. arepresentacao

da média de observacoes dentro do i-ésimo tratamento.

n

Vi.= ) Vij 3.1)
=1

Vi = y; 3.2)

onde,i=1,2,...,m.

De maneira geral, y. representa o total de todas as observacoes (IN = am) e y.. a média

de todas as observacoes.

<

Il
™Mz
M=
=

(3.3)

~
Il
—
~.
Il
—

(3.4)

z|=

onde, N = a.m.

A variancia total dos dados é dada pela soma quadrética total:

SSr=) > (yij-y.)* (3.5)
i=1j=1
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Assim, a soma quadrética total é a soma quadratica dos tratamentos mais a soma

quadratica dos erros:

Vij—7)°=n) i -7+ > ij—yi)°

1 i=1 i=1j=1

SS1 = S8S7reat + SSError (3.6)

Mz

n m

1

J

I
—

Similarmente, o total de graus de liberdade é a soma dos graus de liberdade dos trata-

mentos e dos erros:

mn—-1=(m-1)+m/(m-1)

DFrotai = DFrreqr + DFgrror (3.7)

A média quadrética dos tratamentos é dada pela divisdao da soma dos quadrados pelo

seu respectivo grau de liberdade.

SS
MStreqr = —24t 3.8)
m-1
SS
MSgrror = —obrror (3.9)
m.(n—1)

Finalmente, a divisdo entre as médias quadraticas do tratamento e dos erros resulta no
F calculado. O F calculado é comparado com o F critico (consultado na Tabela E, o F critico é
uma funcao da significancia e do grau de liberdade). Se o F calculado é maior que o F critico,

a hipétese nula é rejeitada.

Fp=——— (3.10)

A Tabela ANOVA contém a fonte, a soma quadrética (SQ), os graus de liberdade (DF), a

média quadratica (MQ), o F e o F critico:

3.2 Escolha do ARP padrao

A escolha do ARP padrao foi baseada em critérios claros:
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Tabela 5 - ANOVA

Fonte SQ DF MQ F F Critico
Tratamentos SSt1rear m-—1 M SzTr cat zssfanft MAS,ITg;“t Tabelado
Erro SSk m(n—1) MSF, = e

Total SSr mn-—1

Configuracao do tipo asa voadora, visando a nao utilizacao de suportes;

Envergadura menor que 2 metros, diminuindo tempo de impressdo e montagem;

Capacidade de carga para uma pequena camera;

Grande detalhamento de constru¢do e dados da aeronave, facilitando a comparagao

entre os dois modelos.

Um projeto de ARP feito no Egito em 2016 preencheu os requisitos necessdrios para se
tornar a aeronave modelo. Hamada et al. projetaram o SU-H16 (Figura 21), uma asa voadora
de propulsao elétrica, envergadura de 1,55 metros e 1050 gramas de massa total. As vistas
do aeromodelo e os dados de desempenho aerodinamico, bem como outras informacdes,
tornaram possivel o design da aeronave no SolidWorks e também a comparacao de desem-
penho ap6s a mudanca estrutural. O SU-H16 utiliza espuma depron como material base da

estrutura. A ficha técnica do modelo se encontra em anexo neste trabalho.

Figura 21 — Design do SU-H16

Fonte: (HAMADA; SULTAN; ABDELRAHMAN, 2018).

3.3 Calculos estruturais da longarina

Em voo equilibrado, a redu¢do da massa estrutural da aeronave exige uma menor forca

de sustentacdo para anular o peso. Assim, a longarina precisaria resistir a um menor esforco
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que a original. Foi, entdo, necessario dimensionar as novas longarinas para o ARP. Por nao
se ter as dimensoes da longarina utilizada no SU-H16, primeiramente foi arbitrada uma

longarina para os dados de tabela do proprio SU-H16.

3.3.1 Diagrama V-n

O diagrama V-n é uma representacao grafica onde se pode verificar as limitagdes estru-
turais de uma aeronave em funcao da velocidade de voo e do fator de carga n ao qual o avido
estd submetido (QUEIROZ; MIRANDA; RODRIGUES, 2009). O fator de carga é dado pela razao
entre a sustentacao e o peso (n = L/W). Um fator de carga n = 2 indicaria que a estrutura da
aeronave estd sujeita a uma forca de 2 vezes seu peso. Nessa situacao a sustentac¢do teria o

dobro do valor do peso.

Os fatores de carga podem assumir valores positivos ou negativos. Tais valores variam

de acordo com o modelo e a missao da aeronave em questdo, como mostrado na Tabela 6.

Tabela 6 — Fatores de carga maximos.

Modelo e aplicacdo Nmix Nmix
Pequeno porte 25<nnix<3,8 | -1<nuix<-1,5
Acrobatico 6 -3
Transporte civil 3<nmsix<4 -1 < npax < -2
Cacas militares 6,5 < Npmax <9 -3 < nNypax <-6

(RODRIGUES, 2013)

Pela natureza de uma aeronave, usualmente os limites de fator de carga negativo sao
mais suaves que os limites positivos. A recomendacao é que o valor de carga negativo seja de

pelo menos 0,4 vezes o fator de carga positivo (FAR, 2016).

Além dos fatores de carga limites positivo e negativo, ha de se considerar os fatores
de carga ultimos. Tais valores representam a fronteira onde se ocorre uma deformacao per-
manente, valores de carga entre o limite (n;;,,) e o tltimo (7n,;,), e uma falha estrutural, em
valores de carga maiores que o ultimo (ver Figura 22). A recomendacao do valor de carga

ultimo é de 1,5 vezes o valor limite (FAR, 2016).

Neste trabalho o diagrama V-n de manobra levard em consideracao, principalmente,
3 velocidades. A velocidade de estol é a menor velocidade em que a aeronave mantém
voo nivelado e é calculada por Vg = \/%. A velocidade de manobra é dada pela
multiplicacao da velocidade de estol pela raiz do fator de carga V* = V,s1011/Tmax. Por fim, a
velocidade de mergulho (Vp) geralmente é cerca de 25% maior que a velocidade na qual a

aeronave € capaz de manter voo nivelado (FAR, 2016).
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Figura 22 — Diagrama V-n.
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(QUEIROZ; MIRANDA; RODRIGUES, 2009)

3.3.2 Distribuicdo da sustentacao, peso e arrasto ao longo da asa

Para o célculo da sustentacdo ao longo da asa, foi utilizado o método de Stender. O
método de Stender propde que a distribuicdo das forcas de sustentacdo ao longo da enverga-
dura de um avido é proporcional as dreas de uma asa imagindria, na qual suas cordas sdao a
corda média geométrica das cordas reais e das cordas de uma asa eliptica de mesma drea e
envergadura, como mostrado na Figura 23 (AMORIM, WANDERLEY;SANTQS, 2018).

Assim, a corda de Stender se da:

Onde:

¢ Cs - Corda da Asa de Stender
* Cg - Corda da Asa Real

* C, - Corda da elipse de mesma érea e envergadura da asa real

Tem-se uma elipse, como mostrado na Figura 24. Da equacdo dessa forma geométrica,
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Figura 23 — Asas consideradas no método de Stender.

Elipse de mesma envergadura e area da asa analisada

_____________ N e e O
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Fonte: AMORIM, WANDERLEY;SANTOS, 2018).
Figura 24 — Meia asa eliptica.
R
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I : |
Fonte: (AMORIM, WANDERLEY;SANTOS, 2018).
sabe-se:
X? v?
=l (3.12)
Onde a area é:
S=nAB (3.13)
E a corda da elipse:
C,=2Y (3.14)

Da equacgdo 3.11 calculam-se as cordas de Stender. Divide-se a asa de Stender em
areas de igual largura e, entdo, a sustentacao sera distribuida ao longo da asa de maneira

proporcional a essas dreas, como ilustrado na Figura 25.
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Figura 25 - Distribui¢do das sustentagdes na asa de Stender.
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Fonte: (AMORIM, WANDERLEY;SANTOS, 2018).

A massa total da asa voadora (considerando meia asa para calculos) foi dividida em
4 partes: massa da asa, da fuselagem, das nervuras e dos winglets. Para o SU-H16 foi consi-
derado o valor de 610g que consta na ficha técnica, porém, nos célculos para a estrutura da

aeronave proposta impressa em LW-PLA, considerar-se-4 a massa de impressao de cada parte.

Assim:

Mtotasa = Masa+ Mfys+ Mrip+ Myin (3.15)

A longarina escolhida foi tubular de fibra de carbono e os célculos pertinentes a sua
geometria foram realizados considerando uma densidade da fibra de carbono de 1800 kg/ma3.

Como a longarina faz parte da estrutura da aeronave, a massa estrutural total de meia asa se

da:

Mesttot = Mrotasa + Miong (3.16)

O peso estrutural serd a massa estrutural total multiplicada pela gravidade. O peso

estrutural também é dividido proporcionalmente as cordas dos segmentos de drea da asa de

Stender.
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Finalmente, o arrasto € calculado pela equacdo abaixo. Os dados necessarios de coe-
ficiente de arrasto e velocidade de cruzeiro sdo provenientes dos testes em voo do SU-H16.
Assim:

1 2
D= ECdpoo(vel )S (3.17)

Onde:

Dy,ax - Arrasto maximo em cruzeiro

C, - Coeficiente de arrasto

Poo - Massa especifica do ar

vel - Velocidade de cruzeiro da aeronave

S - Area da asa

Com as distribuicoes de peso, sustentacao e arrasto na asa, os esforcos cortantes e os

momentos fletores, necessarios para o dimensionamento da longarina, podem ser calculados.

3.3.3 Um problema de viga

Basicamente, o que se tem agora é um problema de viga onde hd uma distribuicdo de

forcas e momentos ao longo da longarina em forma de tubo (ver Figura 26).

Figura 26 — Longarina como viga.

Para o célculo dos esfor¢os internos de momento e cortantes, cria-se uma tabela de

dados, como exemplificado na Tabela 7, com as seguintes colunas:
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¢ Coluna 1: Distancia da linha central da asa voadora;

A distancia do inicio do segmento até a linha central da aeronave.

* Coluna 2: Distribuicao da carga aerodinamica vertical por segmento de édrea;
A carga aerodinamica vertical, no eixo Z, é a subtracdo da sustentacgdo, agindo no sentido
positivo de Z, em relagdo ao peso da aeronave, agindo em sentido negativo nesse eixo.
* Coluna 3: Distancia entre segmentos de drea. Ay = y;j+1 — Vi;

A distancia entre segmentos de area ao longo do eixo Y.

* Coluna 4: Cisalhamento da 4rea imediatamente a esquerda. Dado por AV = %A Vs
Cisalhamento dado pela drea sob a curva da resultante de carregamento a esquerda do

ponto, como ilustrado na Figura 27.

Figura 27 — Célculo do cisalhamento.
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Fonte: (PEERY, 2011).

* Coluna 5: Somatério cumulativo do cisalhamento, com a contribuicao de cada seg-

mento;

* Coluna 6: Momento fletor obtido como a area abaixo da curva a esquerda do ponto.
Vi+V;
Dado por AM = %Ay;

Momento dado pela drea sob a curva do cisalhamento a esquerda do ponto, como

mostrado na Figura 28.

Figura 28 — Célculo do momento.

Fonte: (PEERY, 2011).



3.3. CALCULOS ESTRUTURAIS DA LONGARINA 45

* Coluna 7: Somatério cumulativo do momento fletor, com a contribuicao de cada seg-

mento;

Tabela 7 — Célculo do cisalhamento em Z e do momento fletor em X.

Colunal Coluna 2 Coluna 3 Coluna 4 Coluna 6 Coluna 7
e A . . s A e Coluna 5
Distidncia Intensidade Distancia Incremento . Incremento Momento
Segmento . Cisalhamento
central carga segmentos cisalhamento ™) momento fletor
(m) (N) (m) (N) (N.m) (N.m)

1
2 - - - - - - -
3

etc. - - - - - - -

Finalmente, o cisalhamento total na direcao do eixo Z ao qual a barra estd submetida se
da pela soma da coluna 5. O mesmo ocorre com o momento fletor em torno do eixo X, na

coluna 7, que se dé pela soma dos momentos fletores de cada segmento.

Os cdlculos acima sao repetidos para se encontrar os valores da for¢a cortante agindo
na longarina na dire¢do X (V), e momento fletor em torno do eixo Z (M;). Nesse ponto, 0s
célculos restantes sdo relacionados a0 momento torsor em torno do eixo Y (M,). Pela natureza

do carregamento, sabe-se que a forca normal em Y (Ny) € zero.

As cargas de torcao nos segmentos da asa sdao dadas por:

n

1

A@:ZEpW%&Qn (3.18)
i=1

Onde:

e ¢ - corda média aerodinamica de cada segmento.
* S; - Area de cada secdo.

e C,, - Coeficiente de momento da asa.

O coeficiente de momento para um angulo de ataque de 0 graus é -0.0391 (HAMADA;
SULTAN; ABDELRAHMAN, 2018). A relacdo taper ratio é dada por A = g—f A velocidade foi
considerada a de cruzeiro e as cordas médias aerodindmicas para cada secao foram calculadas

COmo a seguir:

2 14+1+A2
_C—
3 1+

ol
I
<

(3.19)
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Onde:

* ¢, - corda da raiz do segmento.

* ¢, - corda da ponta do segmento.

O momento torsor de cada segmento foi calculado pela equacao 3.18 e, em seguida, o

somatorio resulta no torque total ao qual a asa esta submetida.

Dessa maneira sao calculados os esforcos internos agindo na longarina.

3.3.4 Dimensionamento

Com os valores das forcas e momentos internos calculados na secao anterior, deu-se

inicio ao dimensionamento da longarina.

Dois pontos criticos foram considerados, como ilustrado na Figura 29:

Figura 29 — Pontos criticos considerados.

A tensdo normal em um ponto i qualquer é calculada como se segue:

(3.20)

Onde:

A - Area da secdo transversal.
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* X; - Distancia do ponto analisado do eixo X.
* Z; - Distancia do ponto analisado do eixo Z.

e ] - Segundo momento de inércia.

A tensao cisalhante se d4 pela soma das tensoes cisalhantes na dire¢do Z e X e também

do cisalhamento resultante do torque. Tem-se:

_ VePMAiz ViPMAix Tp

Ti= (3.21)
’ It It J
Onde:
e 7; - Tensao cisalhante em um ponto i.
e PMAiyz - Momento estatico de drea de um ponto i em relagdo ao eixo Z.
* PMAix - Momento estatico de drea de um ponto i em relagdo ao eixo X.
* t - Espessura da secao transversal.
e p - Distancia do centréide até o ponto de andlise.
* J - Momento polar de inércia.
Entao, pode-se calcular os valores das tensdes normal e cisalhante:
Ten; =0Fskg (3.22)
Cisi =1;FsFq (3.23)

Onde:

e Ten; - Tensdao normal num ponto i.
* Cis; - Tensao cisalhante num ponto i.

* Fg - Fator de seguranca.
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* F( - Fator de qualidade.

Os valores das tensdes normal e cisalhante sdo entdo comparados com os limites a
resisténcia da fibra de carbono a esses esforcos, a fim de se avaliar se é possivel ou ndo o uso

da longarina. Esta variard as dimensdes em relagdo aos raios interno e externo.

3.4 Calculos de desempenho

Considerando uma reducao de massa em relagdo a SU-H16, os calculos de desempenho
sdo focados, principalmente, em uma andlise de autonomia e alcance maximos de voo,
tracdo e poténcia do novo ARP. Em um trabalho publicado em 2011, Traub desenvolve uma

metodologia para estimar alcance e autonomia de aeronaves elétricas (TRAUB, 2011).

3.4.1 Autonomia e alcance

A autonomia de voo é dada:

Ntot VC

PUSSCoy | (2w2k
pUS

E= (Rt)l_n (3.24)

Onde:

R; - Tempo de descarregamento dado pela capacidade da bateria.

t - Tempo em horas.

* n - Parametro de descarregamento, dependente do tipo de bateria e da temperatura.

N ¢or - Eficiéncia total.

V - Diferenca de potencial.

C - Numero de células da bateria.

* p - Massa especifica do ar.

U - Velocidade.

S - Area alar.

* Cp, - Coeficiente de arrasto em sustentacao igual a zero.
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e W - Peso da aeronave.

* k- Inclinacao da porcao linear do gréafico CpxCr.

Importante perceber que o denominador da equagdo 3.24 é exatamente a poténcia
requerida para um voo equilibrado (onde: L = W = 0.5pU?SCy). Isso se d4 pela substituicdo
da equagdo Cp = Cp, + kC% redimensionalizada pela multiplicacdo da pressao dinamica, o
que resultaem D = gS(Cp, + kC%). Esta equacao redimensionalizada substituida na equacao
Preq = DU resulta no denominador da equagao 3.24 (TRAUB, 2011). Isso permite a substitui-

¢do das equacao 3.30 e 3.33 na equacgdo 3.24 mais adiante.

Relagoes aerodinamicas indicam as condicdes para autonomia maxima:

kC?
Cp, = —= (3.25)
3
e alcance maximo:
Cp, = kC? (3.26)
Onde:
* Cr - Coeficiente de sustentacao.
pU?SCy

Na situacao onde ha Cy 44, L=W = pode-se utilizar as equacgoes 3.25 e 3.26

2 )
para encontrar as velocidades para maxima autonomia:

Ug= il k (3.27)
E7N\ ps '\ 3¢p, '
e maximo alcance:
2W k
Ura —_— [ — (3.28)

pS \ Cp,
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Para o cdlculo da autonomia maxima calcula-se a velocidade requerida utilizando
a equacao 3.27. Esse valor de Uf é utilizado na equacao 3.24. Para o alcance maximo, a
velocidade é calculada pela equacao 3.28, entdo Uy € utilizado na equacao 3.24. Assim, o

alcance maximo é calculado pela seguinte equacao:

Ra=EUg (3.29)

Onde:

e E - Valor da autonomia para uma velocidade de alcance méaximo

Considerando a poténcia requerida como o produto do arrasto pela velocidade (Peq =
D.U), expressoes especificas para alcance e autonomia méaximos podem ser estabelecidas.
Para autonomia méxima tem-se um voo em poténcia minima, assim, a equagao 3.25 € consi-

derada. Substituindo essa relacdo na expressao da poténcia requerida, tem-se:

U3S(Cp, + kC?)
Preg=" ’23‘) L (3.30)

Com C;=+/3Cp,/keL=W = O.5pUZSCL para voos equilibrados:

3/2

k
Cptlew 3 (3.31)

2

P, =
req T)S

Finalmente, substituindo a equacao 3.31 na equacao 3.24, tem-se a expressao da auto-

nomia maxima, dada em horas:

n

N0t VC
/ 3/2
2/\/pSCp W VE/3)

Enax = (Rt)l_n (3.32)

Similarmente, para o alcance maximo considera-se Cp, = ka, resultando na seguinte

expressao de poténcia requerida:
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1

/s

Ctewvk)?3? (3.33)

Preq: N

Substituindo as equacoes 3.33 e 3.28 na expressao 3.24, obtém-se o alcance maximo,

em km:

_ nl‘OtVC " 2W k
Rmax = (Rt)l "

— = (3.34)
(1/y/pS)CHreW V)32 pS \ Cp,

3.4.2 Tracao e poténcia

Considerando o balanco de for¢cas em voo equilibrado, pode-se deduzir que a tragao

requerida (Tg) é igual aos arrastos parasita e induzido, tem-se:

SV2sc 2 wW)?
T, = Poo¥oo®™Do ks(s) (3.35)

R
2 Poo V2,

Os termos da equacao acima sdo dependentes, ou da polar de arrasto, ou da geometria

da aeronave.

A tracao disponivel T4, por sua vez, é dependente da fonte de energia e da hélice:

(3.36)

Onde:

* 1, - Eficiéncia da hélice.

* P, - Maxima poténcia fornecida pelo motor.

A poténcia requerida pode ser calculada multiplicando-se a tracao requerida pela ve-
locidade. Outra forma é calcular os coeficientes de arrasto e sustentacdo para uma dada
velocidade e entao usar a relacao Pg = \/ ws C%)/ (pooSC%) (HAMADA; SULTAN; ABDEL-
RAHMAN, 2018):
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Pr=TrVy (3.37)

J4 a poténcia disponivel é fornecida nos dados da bateria. E dada pela multiplicacéo da

poténcia pela eficiéncia da hélice de passo fixo utilizada:

Py= Psnp (3.38)

Das analises de poténcia e tracdao pode-se depreender informacdes importantes sobre
as velocidades maxima, a qual o ARP nao poderd exceder por limitacao de poténcia, e minima
da aeronave. No grafico poténcia x velocidade, a interse¢do das curvas de poténcia requerida
e poténcia disponivel informam o valor dessas velocidades. Naturalmente, a intersecao a
esquerda do grafico informa a velocidade minima, enquanto a intersec¢do a direita informa
a velocidade maxima. Em relacdo a velocidade minima, ela deve ser comparada com a
velocidade de estol. Manipulando a equacao de equilibrio dindmico em voo estével e isolando

a velocidade, tem-se:

[ 2W
poo L

A velocidade minima na qual o ARP pode voar é dada numa condic¢do de sustentacao

maxima, assim:

V. 2 (3.40)
Stall = - o~ .
s PooSCLMax

Finalmente, ao final dos calculos tem-se os valores de autonomia, alcance, poténcia,

tracao e velocidades minima e maxima do ARP estudado.



53

4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Este capitulo versa sobre os resultados encontrados durante o desenvolvimento do
trabalho. Os resultados sdo discutidos a medida em que sao apresentados. Os assuntos abor-
dados sdo a caracterizacao do LW-PLA, o desenvolvimento dos cédlculos de dimensionamento
dalongarina, fator de impacto na massa estrutural, e, finalmente, os célculos de desempenho
do ARP de estrutura feita por MA.

41 LW-PLA

Como abordado na metodologia, foram feitos ensaios de tragao para 25 corpos de prova.
O parametro de impressao analisado foi a temperatura do bico de extrusao, variando 10°C,
desde 210°C até 250°C, a cada grupo de 5 corpos de prova. Uma relacao satisfatéria entre
densidade e resisténcia mecanica é avaliada para escolha da temperatura de bico de extrusao

e, consequentemente, do material a se utilizar na impressao da estrutura do ARP.

Na Tabela 8, tem-se a relacao entre massa e densidade dos corpos de prova, bem como

aresisténcia mecanica deles. Os dados se referem as médias de cada grupo.

Tabela 8 — Resultados coletados dos corpos de prova

Volume nominal

Temperatura  Resisténcia Massa (g) corpos de prova Densidade
bico (°C) atracao (MPa) (g/cm3)
(mm?3)
210 16,3058 3,7 5414,4 0,683362884
220 12,8982 3,3 0,609485816
230 8,8426 2,68 0,494976359
240 6,611 1,9 0,350916076
250 5,6204 1,7 0,313977541

A maior diminui¢do da massa ocorreu entre as temperaturas de bico de 230°C e 240°C.
Entre as temperaturas de 210°C e 250°C obteve-se uma diminuicdo de 54% da massa. Apesar
de também observar uma diminui¢do da densidade com o aumento da temperatura de
extrusao, Kanani et al. (2022) verificaram uma densidade minima a temperatura de extrusao
de 220°C, para temperaturas de 230°C e 240°C, a densidade aumentou (YOUSEFI KANANT;
RENNIE; ABD RAHIM, 2022). O tipo e quantidade de agente supercritico usado na fabricacao
do filamento, bem como impressora 3D e seus parametros de impressao sao fatores que
podem afetar a massa e, consequentemente, a densidade dos corpos de prova (YOUSEFI
KANANT; RENNIE; ABD RAHIM, 2022).
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A ANOVA dos valores de massa em relacao a temperatura do bico de extrusao consta na
Tabela 9:

Tabela 9 — ANOVA relativa a massa

Fonte SQ DF MQ F F Critico
Tratamentos 14,9536 4 3,7384 9346 2,866081
Error 0,008 20 0,0004

Total 14,9616 24

Vé-se que o valor de 9346 para o F calculado é 3000 vezes maior que o F critico tabelado
de 2,87. Como explorado na metodologia, um valor de F calculado maior que o de F critico faz
com que a hip6tese nula, ou seja, uma indicacdo de igualdade entre as médias, seja rejeitada.
Assim, pode-se concluir que a variacao da temperatura de extrusao influencia o valor da

massa nos modelos feitos em IW-PLA.

Para a continuidade do projeto foi escolhida a temperatura de extrusao de 240°C. O
acabamento externo e também a pouca diferenca de massa entre os corpos de prova de 240°C

e 250°C justificaram a ndo escolha dessa tltima temperatura de extrusao.

Em relacdo aos valores de resisténcia a tracdo, como era esperado, houve uma diminui-
¢do amedida do aumento da temperatura de extrusdo. A maior reducao percentual de valores
de resisténcia a tracdo se deu entre as temperaturas de 220°C e 230°C. Apesar de a resisténcia
a tracdo sempre diminuir com o aumento da temperatura, as quedas sdo atenuadas a partir
da temperatura de extrusao de 220°C. A Tabela 10 apresenta a tabela ANOVA relacionada a

resisténcia a tracao.

Tabela 10 - ANOVA relativa a resisténcia a tracao

Fonte SQ DF MQ F F Critico
Tratamentos 400,76506 4 100,1913 785,4282 2,866081
Erro 2,551252 20 0,127563

Total 403,316312 24

Mais uma vez, o F calculado apresenta valor maior que o F critico. A hip6tese nula é
rejeitada e conclui-se um impacto da diferenca da temperatura de extrusao na resisténcia a
tracao do LW-PLA.

A temperatura de 240°C tem-se uma resisténcia mecanica de 6,611MPa, valor suficiente
para utilizacdo na estrutura do ARP. Materiais como espumas depron, matriz estrutural base
do SU-H16, geralmente ndo ultrapassam 1,5MPa (DOW, 2014; FOAM, 2023). As curvas tensao

deformacao constam na Figura 30.
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Figura 30 — Curvas tensdo deformacao do LW-PLA.
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Com as vistas do SU-H16, foi possivel desenhd-lo no SolidWorks (ver Figura 31).
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Figura 31 — Desenho do ARP proposto.

Tendo o desenho de todas as partes que compodem a estrutura do ARP, ao exportd-las
no formato STL, a estimativa de massa e tempo de impressao de cada parte € mostrada pelo
software de fatiamento CURA 3D, como mostrado na Figura 32.

Assim como a asa, foram estimadas as massas de todas as partes estruturais do ARP,
totalizando o peso total de impressdo. O niimero de multiplicador indica a quantidade do
componente na estrutura do ARP. Todas as nervuras de uma asa seriam impressas de uma

s6 vez, por isso o multiplicador 2. O tempo de impressao total foi de, aproximadamente, 39
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Figura 32 — Todas as secoes da asa e o tempo de impressao no software CURA 3D.

®

horas. A massa total estrutural de impressao foi de 450g. Detalhes sobre a impressao e massa

de cada componente constam na Tabela 11.

Tabela 11 — Massa e tempo de impressao dos componentes impressos.

Componente | Massa (g) | Multiplicador | Tempo de impressao (h) | Massa total (g)
Asa 136 2 39 272
Fuselagem 74 1 17 74
Winglet 30 2 5 60
Nervuras 22 2 7 44
Massa Total | 136 450

Os parametros de impressao para cada parte foram definidos como na Tabela 12.

Tabela 12 — Parametros de impressao.

Asa | Fuselagem | Winglets | Nervuras
Espessura da camada (mm) | 0,2 0,2 0,2 0,2
Preenchimento (%) 0 0 2 10
Temperatura de extrusao (°C) | 240 240 240 240
Temperatura da mesa (°C) 60 60 60 60
Taxa de extrusao (%) 55 55 55 55
Suporte Sim Nao Nao Nao

O preenchimento de 2% nos winglets se d4 pela falta de nervuras dentro dessa estrutura,
assim, esse preenchimento garante mais resisténcia a peca. Ja o enchimento relacionado
as nervuras se da pela funcao estrutural que elas desempenham. A temperatura de mesa
de 60°C garante uma maior adesao da peca a mesa. A temperatura e a taxa de extrusao sao
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configuragdes recomendadas pelo fabricante. Somente uma das trés partes da asa necessitarda
de suporte. A espessura da camada de 0,2mm garante boa adesao entre as camadas e mantém

o tempo de impressdo. Espessuras menores aumentam o tempo de fabricacao da peca.

4.2 Dimensionamento da Longarina

4.2.1 Diagrama V-n

Considerando que o modelo projetado neste trabalho é nao tripulado, e se estd bus-
cando uma maior eficiéncia estrutural, é interessante que o fator de carga seja o menor
possivel dentro dos permitidos por norma. Por esse motivo, o fator de carga 7,4, escolhido
foi de 2,5. Dessa forma, o fator de carga dltimo n,;; é de 3,75 e o valor de carga negativo 1,
é de -1. Ja o fator de carga ultimo negativo é de -1,5.

A velocidade de estol calculada para o modelo é de 6,70m/s. Portanto, a velocidade de
manobra é de 10,58m/s. Como a velocidade de projeto da aeronave, de acordo com ensaios
de voo, é de 28m/ s, a velocidade de mergulho vp é de 35m/s. Assim, tem-se o diagrama V-n

de manobra, como mostrado na Figura 33.
Figura 33 — Diagrama V-n de projeto.

Diagrama V-n de Projeto
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422 SU-H16

Primeiramente foi dimensionada uma longarina para o modelo SU-H16. O valor da
massa dessa longarina dimensionada serd somado a massa estrutural vista na secao anterior

e, entdo, serd feito o dimensionamento da longarina para o ARP projetado neste estudo.
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A corda de Stender foi calculada a partir da equacao 3.11 e entdo foram plotadas as

cordas de Stender, real e eliptica, como mostrado na Figura 34.

Figura 34 — Comparacao cordas de Stender, eliptica e real.

Comparativo entre as cordas de Stender, Real e Eliptica
T T

0.4 T T T T T
!; == Corda real
====Corda elipse | |
0.35 Corda Stender
03 N

0.25 —

Corda Alar
=
N
T
|

0411 1

0.05 1

0 | | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

Semi-envergadura

A sustentacao foi dada pela multiplicacao do fator de carga méaximo (2,5) pelo peso.
O peso é dado pela massa de 1,05kg multiplicada pela gravidade. Tem-se a distribuicao da
sustentacdo ao longo da asa, como mostrado na Figura 35 e a distribuicao do peso estrutural

na Figura 36.

Figura 35 — Distribui¢do da sustentacao ao longo da asa - SU-H16.
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Figura 36 — Distribuicdo do peso estrutural ao longo da asa - SU-H16.
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Com os dados do ensaio de voo do SU-H16, o angulo de ataque em cruzeiro é de
aproximadamente 0 graus. Para a soma dos arrastos de fuselagem, asas, winglet e induzido,
tem-se um coeficiente de arrasto (C;) de 0,019 para este angulo de ataque. A velocidade de
mergulho do ARP é de 35m/s e a massa especifica do ar foi considerada 1,225kg/m3. Entao, o
arrasto pode ser calculado a partir da equacao 3.17. A distribuicao do arrasto ao longo das

secOes da asa estd ilustrada na Figura 37.

Figura 37 — Distribuigdo do arrasto ao longo da asa - SU-H16.
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Com as distribuicoes da sustentacgdo, do peso e do arrasto, péde-se montar a Tabela 13
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(baseada na Tabela 6), que determina os esfor¢os internos da longarina para a forca cortante

em Z e momento fletor em X.

Tabela 13 — Céalculo do cisalhamento em Z e do momento fletor em X - SU-H16.

Distancia Intensidade Distancia Incremento . Incremento Momento
. Cisalhamento
Segmento  central carga segmentos cisalhamento ™) momento fletor
(m) (N) (m) (N) (Nm) (Nm)

1 0,7755 0 - - - - -
2 0,7238 0,4200 0,0517 0 0 0 0
3 0,6721 0,5816 0,0517 0,2098 0,2098 0,0054 0,0054
4 0,6204 0,6652 0,0517 0,5004 0,7103 0,0238 0,0292
5 0,5687 0,7267 0,0517 0,6230 1,3332 0,0528 0,0820
6 0,517 0,7764 0,0517 0,6955 2,0288 0,0869 0,1688
7 0,4653 0,8183 0,0517 0,7511 2,7798 0,1242 0,2931
8 0,4136 0,8547 0,0517 0,7968 3,5766 0,1642 0,4573
9 0,3619 0,8866 0,0517 0,8360 4,4126 0,2064 0,6636
10 0,3102 0,9150 0,0517 0,8701 5,2827 0,2505 0,9141
11 0,2585 0,9401 0,0517 0,9002 6,1829 0,2962 1,2103
12 0,2068 0,9625 0,0517 0,9269 7,1098 0,3434 1,5537
13 0,1551 0,9823 0,0517 0,9507 8,0605 0,3919 1,9456
14 0,1034 0,9996 0,0517 0,9718 9,0323 0,4416 2,3871
15 0,0517 1,0145 0,0517 0,9903 10,0226 0,4922 2,8794
16 0 1,0271 - 1,0064 11,0290 0,5438 3,4232

Assim, a cortante total na dire¢do do eixo Z (V) é de 71,771 N. O momento fletor em
torno do eixo X (M) foi calculado em 16,013 N m. A repeticao desse procedimento para os
célculos da forga cortante em X (V) e do momento fletor em torno do eixo Z (M) geraram os

valores de 19,676 N e 4,3899 N m, respectivamente.

O momento torsor (T}) foi calculado para cada segmento utilizando-se a equacao
3.18, o somatério do momento torsor de cada segmento de asa resultou em —1,3266 Nm.
Naturalmente, como ndo ha forga aplicada na dire¢ao do eixo Y, a normal (INV)) € zero. Na

Tabela 14 estdo os valores dos momentos e das forcas cortantes nos 3 eixos.

Tabela 14 — Cisalhamentos e momentos atuantes na longarina - SU-H16.

Grandeza Valor
Vx 19,676 N
Ny 0
Vz 71,771 N
Mx 16,013 Nm
Ty -1,3266 Nm
Mz 4,3899 Nm

Arbitrando-se valores de 4 e 3 milimetros para R e r, respectivamente, e realizando
os célculos de tensdao normal e cisalhante para os pontos A e B (ilustrados na Figura 27),
descobre-se que o ponto A é mais solicitado em relacdo a tensao e o ponto B em relagdo ao

cisalhamento.
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Os fatores de seguranca e qualidade foram considerados como sendo 1,5 e 1,2, respecti-
vamente. Assim, foram considerados valores comerciais de tubos de fibra de carbono e os
célculos de tensdo e massa foram desenvolvidos, a fim de se selecionar a melhor longarina do

ponto de vista estrutural. A Tabela 15 relaciona esses dados:

Tabela 15 — Célculos relacionados aos tubos de fibra de carbono comerciais.

Longarina Raio Raio Tensdao Normal Tensao Cisalhante Massa
externo (m) interno(m) Ponto A (MPa) Ponto B (MPa) longarina (kg)
1 0,008 0,0075 315,035 23,6543 0,00396
2 0,0075 0,007 360,709 26,2764 0,03177
3 0,007 0,0065 417,077 29,4495 0,02958
4 0,0065 0,006 487,758 33,3491 0,02739
5 0,006 0,0055 578,033 38,2289 0,02520
6 0,0055 0,005 695,867 44,4664 0,02301

A carga limite a tracdo para a fibra de carbono foi considerada como sendo 440x106 M Pa
e a carga limite ao cisalhamento como 60x10% M Pa. Portanto, as longarinas de nimeros 4, 5 e

6 foram descartadas.

A longarina mais leve que suporta as cargas de limite a tracao foi a de raio externo
0,007m e raio interno de 0,0065m, sua massa € de 0,02958kg. O valor da massa dessa longarina
serd somado ao valor da massa da estrutura em 3D e os cdlculos refeitos para o modelo

projetado.

4.2.3 Modelo Proposto

Por apresentarem geometrias iguais, a Figura 34 representa também a corda de Stender

para o modelo proposto neste trabalho.

Como descrito na Tabela 10, a massa total da asa impressa foi de 450g, assim, a massa

estrutural total é definida:

Mestior = Miotasa + Miong =490+ 59,2 =2509,2g (4.1)

A diferenca entre o peso total do SU-H16 e o ARP proposto é somente a massa estrutural,
que diminuiu de 610g para 509,2g. Portanto, a massa total do ARP é diminuida em 100,8g,
passando de 1050g para 949,2g. O valor da massa é multiplicado pelo fator de carga e dividido
por 2 para o cdlculo de meia asa. Assim, respeitando os segmentos, da-se a distribuicdo do

peso (Figura 38) e da sustentac¢do ao longo da asa (Figura 39):
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Figura 38 — Distribui¢do do peso estrutural ao longo da asa - ARP proposto.
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Figura 39 — Distribuicdo da sustentacao ao longo da asa - ARP proposto.
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Por ndo haver diferencas aerodinamicas do SU-H16, para o ARP proposto, a distribuicao

do arrasto segue igual a da Figura 37.

O desenvolvimento da tabela de calculos de for¢a cortante em Z e momento fletor em X
foram feitos respeitando a metodologia. A Tabela 16 mostra os resultados encontrados:

A Tabela 17 mostra os dados para o momento fletor em Z e cisalhamento em X:
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Tabela 16 — Célculo do cisalhamento em Z e do momento fletor em X - ARP proposto.

Distdncia Intensidade Distidncia Incremento . Incremento Momento
. Cisalhamento
Segmento  central carga segmentos cisalhamento ™) momento fletor
(m) (N) (m) N) (Nm) (Nm)

1 0,7755 0 - - - - -
2 0,7238 0,3803 0,0517 0 0 0 0
3 0,6721 0,5267 0,0517 0,1900 0,1900 0,0049 0,0049
4 0,6204 0,6025 0,0517 0,4532 0,6433 0,0215 0,0264
5 0,5687 0,6582 0,0517 0,5642 1,2075 0,0478 0,0742
6 0,5170 0,7032 0,0517 0,6299 1,8374 0,0787 0,1529
7 0,4653 0,7412 0,0517 0,6802 2,5176 0,1125 0,2654
8 0,4136 0,7741 0,0517 0,7217 3,2393 0,1487 0,4141
9 0,3619 0,8030 0,0517 0,7571 3,9964 0,1869 0,6010
10 0,3102 0,8287 0,0517 0,7880 4,7844 0,2268 0,8279
11 0,2585 0,8515 0,0517 0,8153 5,5997 0,2683 1,0961
12 0,2068 0,8717 0,0517 0,8395 6,4392 0,3110 1,4071
13 0,1551 0,8896 0,0517 0,8610 7,3003 0,3549 1,7621
14 0,1034 0,9053 0,0517 0,8801 8,1803 0,3999 2,1620
15 0,0517 0,9189 0,0517 0,8969 9,0772 0,4458 2,6078
16 0 0,9303 - 0,9115 9,9887 0,4925 3,1003

Tabela 17 — Cdlculo do cisalhamento em X e do momento fletor em Z - ARP proposto.

Distancia Intensidade Distancia Incremento . Incremento Momento
. Cisalhamento
Segmento  central carga segmentos cisalhamento ™) momento fletor
(m) (N) (m) (N) (Nm) (Nm)

1 0,7755 0 - - - - -
2 0,7238 0,1151 0,0517 0 0 0 0
3 0,6721 0,1594 0,0517 0,0575 0,0575 0,0015 0,0015
4 0,6204 0,1824 0,0517 0,1372 0,1947 0,0065 0,0080
5 0,5687 0,1992 0,0517 0,1708 0,3655 0,0145 0,0225
6 0,517 0,2128 0,0517 0,1907 0,5562 0,0238 0,0463
7 0,4653 0,2243 0,0517 0,2059 0,7621 0,0341 0,0803
8 0,4136 0,2343 0,0517 0,2185 0,9805 0,0450 0,1254
9 0,3619 0,2431 0,0517 0,2292 1,2097 0,0566 0,1819
10 0,3102 0,2508 0,0517 0,2385 1,4482 0,0687 0,2506
11 0,2585 0,2577 0,0517 0,2468 1,6950 0,0812 0,3318
12 0,2068 0,2639 0,0517 0,2541 1,9491 0,0941 0,4259
13 0,1551 0,2693 0,0517 0,2606 2,2098 0,1074 0,5334
14 0,1034 0,2740 0,0517 0,2664 2,4762 0,1211 0,6544
15 0,0517 0,2781 0,0517 0,2715 2,7477 0,1349 0,7894
16 0 0,2816 - 0,2759 3,0236 0,1491 0,9385

O momento torsor para cada segmento foi calculado utilizando-se a equacao 3.18. O
somatorio do momento em cada segmento gerou o valor de 1,3266 Nm. Assim, os esforcos

internos atuantes na longarina sao resumidos na Tabela 18, como se segue:

Como esperado, os valores que sofreram mudancas foram a cortante no sentido da
sustentacao, diminuicao de 71,771N para 65,702N, e o momento relacionado ao eixo X,
reducdo de 16,013 Nm para 14,659 Nm. Com os valores dos esfor¢os internos foi possivel

iniciar o dimensionamento da longarina.

Com um peso total menor, era de se esperar menores cargas de tensao nos pontos A e B

considerados. Realmente, as tensdes de tracdo para o ponto A e cisalhamento para o ponto B
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Tabela 18 — Cisalhamentos e momentos atuantes na longarina - ARP proposto.

Grandeza Valor
Vx 19,676 N
Ny 0
Vz 65,001 N
Mx 14,502 Nm
Ty -1,3266 Nm
Mz 4,3899 Nm

diminuiram, como resumido na Tabela 19:

Tabela 19 — Calculos relacionados aos tubos de fibra de carbono comerciais.

Longarina Raio Raio Tensdao Normal Tensao Cisalhante Massa
externo (m) interno (m) PontoA (MPa) Ponto B (MPa) longarina (kg)
1 0,008 0,0075 285,308 22,6540 0,00396
2 0,0075 0,007 326,672 25,2072 0,03177
3 0,007 0,0065 377,722 28,3013 0,02958
4 0,0065 0,006 441,733 32,1092 0,02739
5 0,006 0,0055 523,490 36,8814 0,02520
6 0,0055 0,005 630,205 42,9910 0,02301

Apesar de uma reducao considerével, principalmente nos valores de tracao, as longa-
rinas 4, 5 e 6 continuam nao sendo capazes de chegar aos niveos de carga limite de tragao
e cisalhamento da fibra de carbono, determinados em 440M pa e 60 M Pa, respectivamente.
Caso a longarina apresentasse valores abaixo desses limites, seria possivel diminuir um pouco
mais a massa estrutural do ARP, o que diminuiria os esfor¢os internos e poderia levar a uma
outra reducdo da massa na longarina. Assim, a massa total do ARP reduz em de 1050g para

959,2g, numa diminuicao de 9,6%.

Com o peso total do ARP definido, restam os cdlculos de desempenho.

4.3 Desempenho

4.3.1 SU-H16

Obedecendo a metodologia explicitada na secdo 3.4.1, os gréficos de autonomia (Figura

40) e alcance (Figura 41) para o modelo SU-H16 foram plotados:
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Figura 40 — Grafico autonomia x velocidade para SU-H16.
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Fonte: (HAMADA; SULTAN; ABDELRAHMAN, 2018)

Figura 41 - Gréfico alcance x velocidade para SU-H16.
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Fonte: (HAMADA; SULTAN; ABDELRAHMAN, 2018)

De acordo com os dados, a bateria utilizada é de 150W. Porém, a eficiéncia da hélice de

passo fixo utilizada é de 45%. Assim, utilizando-se a equacao 3.38:
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P4y =Psnp=150x0,45=67,5W
O gréfico de poténcia por velocidade € mostrado na Figura 42.

Figura 42 — Grafico poténcia x velocidade para SU-H16.
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Fonte: (HAMADA; SULTAN; ABDELRAHMAN, 2018)

A andlise pelo grafico de poténcia por velocidade indica uma velocidade minima de,
aproximadamente, 0,45m/s. Assim, a velocidade minima do grafico é uma solu¢do numérica,
e nao fisica, dos valores de velocidade. O coeficiente de sustentacao méaximo € 0,8548. Entdo,
aplicando-se os valores das incégnitas na equacao 3.40, chega-se ao valor de 6,6945m/s. Os

resultados de velocidades maxima e minima para a asa voadora SU-H16 sdo:
- Velocidade maxima = 22,907m/s;
- Velocidade de estol = 6,6945m/s;

A relacgdo tracdo x poténcia é mostrada na Figura 43.
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Figura 43 — Grafico tracdo x velocidade para SU-H16.
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4.3.2 Modelo Proposto

A variacao entre os calculos de desempenho do SU-H16 para o ARP proposto é exata-

mente a nova massa total de 959,2g. Assim, tem-se a nova curva de autonomia, mostrada na

Figura 44:
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Figura 44 — Gréfico autonomia x velocidade para o ARP proposto.
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Vé-se que a autonomia apresentou um aumento de 30 minutos. Isso se da pela relacdo
direta entre a diminuicdo do peso e a reducdo da velocidade de estol, que atenuou 0,44m/s (de
6,69m/s para 6,25m/s). Para a condicao de maximo alcance, a autonomia teve um aumento
de cerca de 28 minutos. Isso se d4 a uma velocidade em torno de 8,0m/s. Para o SU-H16

tinha-se por volta de 8,6m/s.

O grafico relacionado ao alcance também apresentou mudancgas, como se pode ver na

Figura 45:
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Figura 45 — Gréfico alcance x velocidade para o ARP proposto.
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O alcance méaximo do ARP proposto aumentou 2555m em relacao ao SU-H16. Para a
condi¢do de autonomia méxima o SU-H16 alcanga 15408, 6m, quase 23007 a menos que o

ARP proposto.

Os graficos relacionados a poténcia e tracao sdo mostrados nas Figuras 46 e 47, respecti-

vamente.
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Figura 46 — Grafico poténcia x velocidade para ARP proposto.
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A poténcia maxima fornecida é de 67,5W, onde ambos os modelos alcan¢cam velocidade
maxima. Porém, a velocidade minima, o SU-H16 apresenta poténcia de 6,18, enquanto o

ARP proposto apresenta 5,03 W. Naturalmente, isso se da pois a velocidade minima alcangada
pelo ARP proposto é menor.
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Figura 47 — Gréfico tragdo x velocidade para o ARP proposto.
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Entre o SU-H16 e o ARP proposto, velocidade méxima aumentou 0,04m/s, de 22,9m/s
para 22,94m/ s, ja a minima reduziu 0,29m/s, de 6,54m/ s para 6,25. A velocidade méxima
ambos 0s modelos apresentam uma tracao de 2,94 N. Porém, quando estdo desempenhando
a tracdo minima requerida, 0,81 N para SU-H16 e 0,71 N para o ARP proposto, as velocidades
sdo de 8,61m/s e 8,04m/ s, respectivamente.

Abaixo segue a Tabela 20 com o resumo das informacdes de poténcia, tragdo, autonomia,

alcance e velocidades minimas e maximas.

Tabela 20 — Resumo dos célculos de desempenho

SU-H16 | ARP Proposto
Velocidade para autonomia méaxima (m/s) 6,695 6,251
Autonomia maxima (min) 138,100 169,598
Alcance para maxima autonomia (m) 15408,6 17670,5
Velocidade para alcance maximo (m/s) 8,617 8,046
Autonomia para alcance maximo (min) 121,258 148,914
Alcance maximo (m) 17413,90 19970,1
Tracdo a velocidade maxima (N) 2,947 2,94196
Tracdo minima (N) 0,817 0,712855
Velocidade a tracao minima (m/s) 8,617 8,04626
Poténcia minima requerida (W) 6,180 5,0325
Velocidade a poténcia minima (m/s) 6,547 6,11383
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5 CONCLUSAO

5.1 Comentérios gerais

O presente trabalho apresentou um estudo sobre a mudanca da matriz estrutural de um
ARP fabricado em espuma depron para PLA de baixa densidade usado em MA. Apresentou-se
o PLA de baixa densidade utilizado, sua caracterizacdo e a influéncia de uma possivel troca

desse material nas caracteristicas de desempenho do drone utilizado como modelo.

O uso do LW-PLA como insumo na fabrica¢do de estruturas de ARPs por MA se mostrou
bastante vantajoso. Primeiramente, do ponto de vista da fabricacdo, a MA se mostrou i) uma
alternativa menos laboriosa do que os processos convencionais e ii) mais precisa do ponto de
vista dimensional. A facilidade de trabalho que o LW-PLA oferece também é fator contribuinte
para o uso desse processo. Analisando do prisma do desempenho, a utilizacdao do LW-PLA
permitiu a reducao do peso estrutural, fator crucial na industria aeroespacial. Tal reducao
permite um maior alcance e autonomia da aeronave, bem como maior velocidade maxima e
menor velocidade minima. Caso se opte por manter o peso original da aeronave, o uso do
IW-PLA pode ser capaz de permitir a utilizacdo de maior carga embarcada, como sensores
e cameras, possibilitando maior campo de atuacao para o aeromodelo em questao. Outra
vantagem oferecida pela reducdo da massa estrutural é a possibilidade de redimensionar
outros componentes da aeronave, como a longarina, abordada neste texto, como o motor,
que, a depender da reducdo madssica, pode ser menor e, portanto, pesar menos. A medida
em que se caminha para uma reduc¢do da massa da aeronave, novos caminhos de projeto se

tornam possiveis.

Portanto, o estudo apresentado mostra os beneficios performaticos de aeronaves que
podem ser alcancados quando se dé a utilizacdo de PLA de baixa densidade em aeromodelos
fabricados por MA. Apesar do mercado antes ndo contar com insumos desse tipo a precos
acessiveis, a chegada desses filamentos de baixa densidade apresenta novos competidores
além dos ja estabelecidos materiais estruturais da industria de ARPs, como balsa e espuma.
Dessa maneira, o trabalho atingiu seu objetivo geral de substituir a matriz estrutural de um

ARP de espuma depron para 4cido polilético utilizado em manufatura aditiva.

5.2 Principais conclusoes

i) O uso do LW-PLA permite a reducao do peso da aeronave do tipo asa voadora;
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ii) Com reducdo do peso, a aeronave passa a ter melhores parametros de desempenho

(alcance maximo e altonomia maxima);

iii) A reducao do peso, por sua vez, oferece a alternativa de aumentar a carga util da

aeronave.

5.3 Perspectivas futuras

Futuros trabalhos podem desenvolver estudos sobre a drea abordada nessa pesquisa:

* Realizar a fabrica¢do propriamente dita da aeronave, bem como ensaios em voo, anali-

sando impactos da nova estrutura nesses ensaios;

* Investigacdo sobre a possibilidade de variar pontos estratégicos da estrutura com dife-

rentes materiais ou densidades em busca de seguranca estrutural;
* Abordar a utilizagcdo do PLA de baixa densidade em outras configuragdes de aeronaves;

* Realizacao de ensaios de flexdo e fadiga no LW-PLA, dados os esforcos de sustentacao

aplicados.
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# Variable Symbol Value

1 Name NAME SU-H16

2 Country Of Origin CNRY Egypt

k> First Flight YEAR 2016

4 Views VIEW See Appendix F

5 Type TYPE Small homebuilt

6 Category CATG Electric propeller-driven

7 Size SIZE Small

8 Number of Engines NENG i

9 Wing Span b 155 m 5.085 ft
10 Drag Polar Coefficient 1 Cpo 0.019544

11 Drag Polar Coefficient 2 K 0.0734104

12 Oswald Efficiency Factor e0 0.83

13 Gross Weight Wro 10.3005 N 2.314851b
14 Empty Weight Wg 59841 N 1.03448 1b
13 Payload Weight WpL 0981 N 0.22046 1b
16 Electronics Weight WElec 3.3354 N 0.74957 1b
17 Power Plant ENGM DYS D2282

18 Type ENGT Propeller-driven

19 Fuel Type ENGF Electric

20 Power PA 102 W 0.13678 hp
21 Thrust TA 5.1012N 1.1464 1b
23 Power to Weight Ratio PA/Wrto 9.902 m/s 32.4883 ft/s
23 Thrust to Weight Ratio TA/Wto 0.495

24 Location LOCA Mid Wing

25 Plan-Form Type PLAN Tapered

26 Airfoil Root Designation ARFR HS522

27 Airfoil Tip Designation ARFT HS522

28 Surface Material AC SM Foam

29 High Lift Device (Type) HLDT TE: Plain Flap

30 HLD (Deflection, Max.) HLTO 15 deg




31 Area S 0.459885 m” 4.95 ft°
32 Aspect Ratio AR 5.224

33 Taper Ratio 2 0.703174

34 Average Chord Cy 0.3005 m 0.9859 ft
35 Mean Aero Chord (mac) i 0.30356 m 0.99593 ft
36 Dihedral Angle = 0 deg.

37 Sweep-Back Angle (LE) Arg 30.55 deg.

38 Span Loading Wro/b 6.6455 N/m 0.09366 Ib/ft
39 Wing Loading Wro/S | 22.397 N/m? 0.02855 Ib/ft*
40 Wing Incidence ai(y) 0 deg

41 Lift-Curve Slope (3-D) Cy, 0.0635 /deg.

42 Zero-Lift Angle of Attack Qo1 —0.96 deg.

43 Stall Angle of Attack Qgt 12.5 deg.

44 Max Lift Coeff CLoax 0.8548

45 Root Chord Cr 0.3529 m 1.1578 ft
46 Tip Chord Cr 0.24815 m 0.8141 ft
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o)

% Calculo da Corda de Stender para o modelo padrao

X =0:0.005:0.775;
Corda real = -0.1352.*X + 0.3529;
rgadura na asa real

Comprimento da semi-envergadura

oo oo

Variacdo da corda ao longo da semi-enve

S = 0.459885; $ Area Alar

A =0.775; % Semienvergadura na elipse

B = 0.459885/ (pi*A); % Cédlculo da dimensédo B da elipse (Corda
maxima)

Y = ((1-((X.72)/(A%2)))*B"2).70.5; % Valores de semi-cordas na elipse ao lon

go da semi envergadura

oe

Corda elipse = 2*Y; Corda total da elipse ao longo da semi

envergadura

Corda Stender = (Corda real.*Corda elipse).”0.5; % Calculo da corda de Stender.
figure (1)

plot (X,Corda real, 'LineWidth',5)

hold on

plot (X,Corda_elipse, 'LineWidth',5)
hold on

plot (X,Corda Stender, 'LineWidth',5)

legend('Corda real', 'Corda elipse','Corda Stender')

title ('Comparativo entre as cordas de Stender, Real e Eliptica')
set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')

xlabel ('Semi-envergadura')

ylabel ('Corda Alar')

grid on

hold off

o)

% Calculo dos segmentos de Aareas

fun 1 = @(k) ((-0.1352.*k + 0.3529).*(2*((1-((k.”2)/(0.77572)))*0.188972).70.5)).70.5; %Fu
ngédo para calculo dos segmentos de areas

inc = [0:0.051666:0.82666666666667]; % Semi-envergadura dividida em 15 partes, cada parte
tem uma largura de 0.051666m

i = dg

SegmentArea = zeros(1l,15);

while i < 16

SegmentArea (i) = integral (fun 1, inc(i), inc(i+l)); % Calculo de cada segmento por int
egral (m?)

i = 1i+1;
end

o\

Calculo da sustentagcdo a velocidade de mergulho

Q

% Sustentacdo igual ao peso maximo em situacdo de equilibrio

m = 1.05; % Nova massa total do VANT
W =m*9.81;
n=2.5; % Menor fator de carga possivel de acordo com a norma



A sustentacdo maxima serd o fator de carga (2,5) vezes o

o\

L max = n*W;
peso da aeronave.

o°

L max = L max/2; Divisdo por 2 ocorre para relacionar a sustentagdo a semi

asa.

oe

Céalculo da distribuicdo da sustentacéo

S = sum(SegmentArea) ; $ Area Alar dividida por 2

i=1; % Contador

L = zeros(1l,15); % Pré alocacao

while i < 16
L(i)= (SegmentArea (i)*L max/S); % Calculo da distribuicdo da sustentacédo
i = i+1;

end

L(end+1l) = 0;

x = 0:0.05166666666667:0.775;
x (end+1)=0.775;

figure (2)

plot(x,L, 'LineWidth',5)

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
grid on

title('Distribuicdo da sustentacdo ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ")

ylabel ('Sustentacdo (N)')

Q

% Célculo da distribuicdo do peso da asa

m3d = 0.61; % Massa estrutura 3D

mlong = 0.0%*2; % Massa longarinas

w_est tot = (m3d+mlong)/2; % Peso estrutural total dividido por 2.
i = dg

w_est = zeros(1,15);
while i1 < 16

w_est(i)= (SegmentArea(i)*w_est_tot/S); % Céalculo do peso para cada segmento
i = i+1;

end

w_est(end+l) = 0;

figure (3)

plot (x,w_est, 'LineWidth',5)

set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
grid on

title('Distribuig¢do do peso estrutural ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Peso estrutural (N)')

o)

% Calculo da forca cortante em z

Collz = inc; % Coluna 1: Disténcia da linha central a ponta da asa;
Resz = flip(L-w_est); % Resultante em 2
Col2z = [0 Resz/0.0517]; % Coluna 2: Distribuicdo da carga aerodindmica

vertical por unidade de comprimento



Col3z = zeros(1l,15); % Coluna 3: Deltay, calculado por deltay = y(i+l)
- y(1)

i=1; % Contador da Coluna 3
while i<16
Col3z (i) = inc(i+l) - inc(i);
i = 1+41;
end
deltaVz = zeros(1l,15); % Coluna 4: Incremento em Z
i=1; % Contador do incremento da cortante

while i < 16

deltavz (i)= ((Col2z (i) + Col2z(i+1))/2)*Col3z(i); % Célculo do incremento da cortante
em Z para cada segmento

i = i+1;
end

Vz = zeros(1l,16); Coluna 5: Forca cortante em Z

[SICeS]

i = 3; Contador da cortante em Z
Vz (2) = deltavz(1l);
while i < 17
Vz (i) = Vz (i-1)+ deltavz(i-1);
i = 1+1;
end

% Calculo do momento fletor em torno de x

deltaMx = zeros(1l,15); % Coluna 6: Incremento em M

i=1;

while i < 16

deltaMx (i) = ((Vz (1)+Vz (i+1))/2)*Col3z(i); % Calculo do incremento do momento em Z pa
ra cada segmento

i=1i+1;
end

Mfx = zeros(1,16); % Coluna 7: Momento Fletor
Mfx (1) = 0;
Mfx (2) = deltaMx (1) ;
i=3;
while i < 17
Mfx (1) = Mfx(i-1) + deltaMx(i-1);
i = i+1;
end

% Cadlculo do momento torcgor

MAC = zeros(1l,15); % Corda média aerodindmica de cada secdo
taper = 0; % Taper Ratio

i=1; % Contador

rc = 0; % Corda da raiz do segmento

tc = 0; % Corda da ponta do segmento



while i < 16

rc = ((-0.1352.*inc (i) + 0.3529) .*(2*((1-((inc(i).”2)/(0.775"2)))*0.1889"2).70.5)) ."0.
oF

tc = ((-0.1352.*inc (i+1) + 0.3529).* (2* ((1-((inc(i+1).”2)/(0.775"2)))*0.1889"2).70.5))
.70.5;

taper = tc/rc;

MAC (1) = rc*(2/3)*((l+taper+taper”2)/ (l+taper));

i= 1i+1;
end
Mtor = zeros(1,15); % Tensdo de torcao em cada segmento
i=1;

Cm = -0.0391;
rho inf = 1.225;
vel = 28;

Coeficiente de momento para 0 graus
Massa especifica do ar

o® o o°

Velocidade de cruzeiro

while i < 16

Mtor (i) = 0.5*rho inf*(vel”2) *MAC (i) *SegmentArea (i) * (Cm) ;
i = i+1;

end

Mtortot = sum(Mtor) ; % Momento torsor total

x1 = 0.0258:0.0516667:0.8008;

x1l = flip(x1);

x1 (end+1)=0;

o)

% Distribuicdo da forca cortante em z ao longo da asa

figure (4)

plot (x1,Vz, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo da forca cortante ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Vz (N)")

o

¢ Distribuicdo do momento fletor em torno de x ao longo da asa

figure (5)

plot (x1,Mfx, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo do momento fletor ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Mx (N.m) ")

oo

Calculo da forca cortante em x

oo

Calculo do arrasto maximo

o

Pelos testes de voo desenvolvidos, vé-se que o angulo de ataque de



o©

cruzeiro é de aproximadamente 0 graus. (Padgina 89 do pdf)

Com esse angulo de ataque, pode-se consultar o grdfico CD x Alpha (Pagina
68 do pdf) .

L& vé-se que para esse angulo de ataque, tém-se um CD de aproximadamente
0.001.

o° o° o° oe

Cd = 0.02;

A velocidade de cruzeiro é de aproximadamente 28 m/s (pagina 91 do pdf)

o° oo

Assim pode-se calcular o arrasto do VANT em cruzeiro.

rho inf = 1.225;
vel = 35;

Dmax = 0.5*Cd*rho_inf* (vel”2) *S; % Calculo do arrasto maximo

oo

Calculo do arrasto para cada segmento

i = g

D = zeros (1,15);

while 1 < 16
D(i)= (SegmentArea (i) *Dmax/S); %Calculo do peso da longarina para cada segmento
i = i+1;

end

D (end+1)=0;

% Distribuicdo do arrasto ao longo da asa

figure (6)

plot (x,D, 'LinewWidth',5)

grid on

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo do arrasto ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Arrasto (N) ")

o)

% Calculo da forca cortante em z

)

Collx = flip(inc); % Coluna 1: Disténcia da linha central a ponta da
asa;

Resx = flip (D) ; % Resultante em X

Col2x = [0 Resx/0.0517]; % Coluna 2: Distribuicdo do arrasto por unidad
e de comprimento

Col3x = zeros(1l,15); % Coluna 3: Deltay, calculado por deltay = y(i+l)
-y (i)

\o

i=1; 5 Contador da Coluna 3

while i<16
Col3x (i) = inc(i+l) - inc(1i);
i = i+1;

end



deltavx = zeros (1l,15);
i=1;

Coluna 4: Incremento em X

oo oo

Contador do incremento da cortante

while i < 16

deltavx (i)= ((Col2x (i) + Col2x(i+1l))/2)*Col3x(i); % Célculo do incremento da cortante
em X para cada segmento
i = 1+1;

end

Vx = zeros(1l,16); Coluna 5: Forca cortante em X

o0 oo

i=3; Contador da cortante em X
Vx (2) = deltavx(l);
while i < 17
Vx (1) = Vx(i-1)+ deltavx(i-1);
i = 1i+1;
end

o)

% Calculo do momento fletor em torno de z

deltaMz = zeros(1l,15); % Coluna 6: Incremento em Mz
i = dg

while i < 16

deltaMz (i) = ((Vx(1)+Vx(i+1l))/2)*Col3x(i); % Célculo do incremento do momento em Z pa
ra cada segmento

i = 1i+1;
end

Mfz = zeros(1l,16); % Coluna 7: Momento Fletor em torno de z
Mfz (1) = 0;
Mfz (2) = deltaMz (1) ;

i = 3;

while i < 17
Mfz (i) = Mfz (i-1) + deltaMz (i-1);
i = i+1;

end

o)

% Distribuicdo da forca cortante em z ao longo da asa

figure (7)

plot (x1,Vx, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',1l6, '¥Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title('Distribuicédo da forca cortante ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Vx (N)')

o)

% Distribuicdo do momento fletor em torno de x ao longo da asa

figure (8)
plot (x1,Mfz, 'LineWidth',5) ;



grid on

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title('Distribuicdo do momento fletor ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m)"')

ylabel ('Mz (N.m) ")

Grandeza = {'Vx';'Ny';'Vz';'Mx';'T';'Mz"'};
Valores = [sum(Vx); 0; sum(Vz)*-1; sum(Mfx); Mtortot; sum(Mfz)];

Tabela = table (Grandeza,Valores)

o)

% Propriedades da Secgdo

5 {

raio=1;

x0=0;

y0=0;

theta = linspace(0,2*pi,100) ;

plot (x0 + raio*cos (theta),y0 + raio*sin(theta),'-"','LineWidth', 3)
axis equal

hold on

plot (0,1, 'oc', 'LineWidth',10)

plot (1,0, 'og', 'LineWidth',10)

hold off

legend ('Longarina', 'Ponto A','Ponto B')

oe
-

Tabela =
6x2 table
Grandeza Valores
'Vx!' 19.676
‘Ny' O
'Vz'! -71.771
'Mx' 16.013
‘T -1.3266

'Mz' 4.3899
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ANEXO C - Codigo de determinacao
dos esforcos internos - VANT proposto


proso
Stamp


proso
Stamp



o)

% Calculo da Corda de Stender para o modelo padrao

X =0:0.005:0.775;
Corda real = -0.1352.*X + 0.3529;
rgadura na asa real

Comprimento da semi-envergadura

oo oo

Variacdo da corda ao longo da semi-enve

S = 0.459885; $ Area Alar

A =0.775; % Semienvergadura na elipse

B = 0.459885/ (pi*A); % Cédlculo da dimensédo B da elipse (Corda
maxima)

Y = ((1-((X.72)/(A%2)))*B"2).70.5; % Valores de semi-cordas na elipse ao lon

go da semi envergadura

oe

Corda elipse = 2*Y; Corda total da elipse ao longo da semi

envergadura

Corda Stender = (Corda real.*Corda elipse).”0.5; % Calculo da corda de Stender.
figure (1)

plot (X,Corda real, 'LineWidth',5)

hold on

plot (X,Corda_elipse, 'LineWidth',5)
hold on

plot (X,Corda Stender, 'LineWidth',5)

legend('Corda real', 'Corda elipse','Corda Stender')

title ('Comparativo entre as cordas de Stender, Real e Eliptica')
set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')

xlabel ('Semi-envergadura')

ylabel ('Corda Alar')

grid on

hold off

o)

% Calculo dos segmentos de Aareas

fun 1 = @(k) ((-0.1352.*k + 0.3529).*(2*((1-((k.”2)/(0.77572)))*0.188972).70.5)).70.5; %Fu
ngédo para calculo dos segmentos de areas

inc = [0:0.051666:0.82666666666667]; % Semi-envergadura dividida em 15 partes, cada parte
tem uma largura de 0.051666m

i = dg

SegmentArea = zeros(1l,15);

while i < 16

SegmentArea (i) = integral (fun 1, inc(i), inc(i+l)); % Calculo de cada segmento por int
egral (m?)

i = 1i+1;
end

o\

Calculo da sustentagcdo a velocidade de mergulho

Q

% Sustentacdo igual ao peso maximo com fator de carga em 2,5

= 0.9492; % Nova massa total do VANT
m*9.81;
n=2.5; % Menor fator de carga possivel de acordo com a norma

= B
([l



A sustentacdo maxima serd o fator de carga (2,5) vezes o

o\

L max = n*W;
peso da aeronave.

o°

L max = L max/2; Divisdo por 2 ocorre para relacionar a sustentagdo a semi

asa.

oe

Céalculo da distribuicdo da sustentacéo

S = sum(SegmentArea) ; $ Area Alar dividida por 2

i=1; % Contador

L = zeros(1l,15); % Pré alocacao

while i < 16
L(i)= (SegmentArea (i)*L max/S); % Calculo da distribuicdo da sustentacédo
i = i+1;

end

L(end+1l) = 0;

x = 0:0.05166666666667:0.775;
x (end+1)=0.775;

figure (2)

plot(x,L, 'LinewWidth',5)

set (gca, 'fontsize',16, '¥Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
grid on

title('Distribuicdo da sustentacdo ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ")

ylabel ('Sustentacdo (N)')

Q

% Calculo da distribuic¢do do peso da asa

m3d = 0.45; % Massa estrutura 3D

mlong = 0.0296*2; % Massa longarinas

w_est tot = (m3d+mlong)/2; % Peso estrutural total dividido por 2.
i = dg

w_est = zeros(1,15);
while i1 < 16

w_est(i)= (SegmentArea(i)*w_est_tot/S); % Céalculo do peso para cada segmento
i = i+1;

end

w_est(end+l) = 0;

figure (3)

plot (x,w_est, 'LineWidth',5)

set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
grid on

title('Distribuic¢do do peso estrutural ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ")

ylabel ('Peso estrutural (N)')

o)

% Calculo da forca cortante em z

Collz = inc; % Coluna 1: Disténcia da linha central a ponta da asa;
Resz = flip(L-w_est); % Resultante em 2
Col2z = [0 Resz/0.0517]; % Coluna 2: Distribuicdo da carga aerodindmica

vertical por unidade de comprimento



Col3z = zeros(1l,15); % Coluna 3: Deltay, calculado por deltay = y(i+l)
- y(1)

o)

i=1; % Contador da Coluna 3

while i<16
Col3z (i) = inc(i+l) - inc(1);
i = 1i+1;
end
deltaVz = zeros(1l,15); Coluna 4: Incremento em 7Z
i=1;

[°3
©
-3
°

Contador do incremento da cortante

while i < 16

deltavVz (i)= ((Col2z (i) + Col2z(i+1))/2)*Col3z(i); % Calculo do incremento da cortante
em Z para cada segmento

i = i+1;

end

Vz = zeros(1l,16); Coluna 5: Forca cortante em Z

[SICeS]

i = 3; Contador da cortante em Z
Vz (2) = deltavz(1l);
while i < 17
Vz (i) = Vz (i-1)+ deltavVz(i-1);
i = 1+1;
end

% Calculo do momento fletor em torno de x

deltaMx = zeros(1l,15); % Coluna 6: Incremento em M

i=1;

while i < 16

deltaMx (i) = ((Vz (1)+Vz (i+1l))/2)*Col3z(i); % Céalculo do incremento do momento em Z pa
ra cada segmento

i=1i+1;
end

Mfx = zeros(1,16); % Coluna 7: Momento Fletor
Mfx (1) = 0;
Mfx (2) = deltaMx (1) ;
i=3;
while i < 17
Mfx (1) = Mfx(i-1) + deltaMx(i-1);
i = i+1;
end

% Calculo do momento torcgor

MAC = zeros(1l,15); % Corda média aerodindmica de cada secdo
taper = 0; % Taper Ratio

i=1; % Contador

rc = 0; % Corda da raiz do segmento

tc = 0; % Corda da ponta do segmento



while i < 16

rc = ((-0.1352.*inc (i) + 0.3529) .*(2*((1-((inc(i).”2)/(0.775"2)))*0.1889"2).70.5)) ."70.
oF

tc = ((=0.1352.*inc (i+1) + 0.3529).* (2* ((1-((inc(i+1).”2)/(0.775"2)))*0.1889"2).70.5))
.70.5;

taper = tc/rc;

MAC (1) = rc*(2/3)*((l+tapert+taper”2)/ (l+taper));

i= 1i+1;
end
Mtor = zeros(1,15); % Tensdo de torcdao em cada segmento
i=1;

Cm = -0.0391;
rho inf = 1.225;
vel = 28;

Coeficiente de momento para 0 graus
Massa especifica do ar

o® o o°

Velocidade de cruzeiro

while i < 16

Mtor (i) = 0.5*rho inf*(vel”2) *MAC (i) *SegmentArea (i) * (Cm) ;
i = i+1;

end

Mtortot = sum (Mtor) ; % Momento torsor total

x1l = 0.0258:0.0516667:0.8008;

x1l = flip(x1);

x1 (end+1)=0;

o)

% Distribuicdo da forca cortante em z ao longo da asa

figure (4)

plot(x1l,Vz, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo da forca cortante ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Vz (N)")

o

¢ Distribuicdo do momento fletor em torno de x ao longo da asa

figure (5)

plot (x1,Mfx, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo do momento fletor ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ")

ylabel ("Mx (N.m) ")

oo

Calculo da forca cortante em x

oo

Calculo do arrasto maximo

o

Pelos testes de voo desenvolvidos, vé-se que o angulo de ataque de



o©

cruzeiro é de aproximadamente 0 graus. (Pagina 89 do pdf)

Com esse angulo de ataque, pode-se consultar o grdfico CD x Alpha (Pagina
68 do pdf) .

L& vé-se que para esse angulo de ataque, tém-se um CD de aproximadamente
0.001.

o° o° o° oe

Cd = 0.02;

A velocidade de cruzeiro é de aproximadamente 28 m/s (padgina 91 do pdf)

o° oo

Assim pode-se calcular o arrasto do VANT em cruzeiro.

rho inf = 1.225;
vel = 35;

Dmax = 0.5*Cd*rho_inf* (vel”2) *S; % Calculo do arrasto maximo

oo

Calculo do arrasto para cada segmento

i = g

D = zeros (1,15);

while 1 < 16
D(i)= (SegmentArea (i) *Dmax/S); %Calculo do peso da longarina para cada segmento
i = i+1;

end

D (end+1)=0;

% Distribuicdo do arrasto ao longo da asa

figure (6)

plot (x,D, 'LinewWidth',5)

grid on

set (gca, 'fontsize',16, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo do arrasto ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m)"')

ylabel ('Arrasto (N) ")

o)

% Calculo da forca cortante em z

)

Collx = flip(inc); % Coluna 1l: Disténcia da linha central a ponta da
asa;

Resx = flip (D) ; % Resultante em X

Col2x = [0 Resx/0.0517]; % Coluna 2: Distribuicdo do arrasto por unidad
e de comprimento

Col3x = zeros(1l,15); % Coluna 3: Deltay, calculado por deltay = y(i+l)
-y (i)

o)

i=1; % Contador da Coluna 3

while i<16
Col3x (i) = inc(i+l) - inc(1i);
i = i+1;

end



deltavx = zeros (1l,15);
i=1;

Coluna 4: Incremento em X

o° oo

Contador do incremento da cortante

while i < 16

deltavx (i)= ((Col2x (i) + Col2x(i+1))/2)*Col3x(i); % Calculo do incremento da cortante
em X para cada segmento
i = 1+1;

end

Vx = zeros(1l,106); Coluna 5: Forca cortante em X

o0 oo

i=3; Contador da cortante em X
Vx (2) = deltavx(l);
while i < 17
Vx (1) = Vx(1i-1)+ deltavx(i-1);
i = 1i+1;
end

o)

% Calculo do momento fletor em torno de z

deltaMz = zeros(1l,15); % Coluna 6: Incremento em Mz
i = dg

while i < 16

deltaMz (i) = ((Vx(1)+Vx(i+1l))/2)*Col3x(i); % Célculo do incremento do momento em Z pa
ra cada segmento

i = 1i+1;
end

Mfz = zeros(1l,16); % Coluna 7: Momento Fletor em torno de z
Mfz (1) = 0;
Mfz (2) = deltaMz (1) ;

i = 3;

while i < 17
Mfz (i) = Mfz (i-1) + deltaMz (i-1);
i = i+1;

end

o)

% Distribuicdo da forca cortante em z ao longo da asa

figure (7)

plot (x1,Vx, 'LineWidth',5) ;

grid on

set (gca, 'fontsize',1l6, '¥Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title('Distribuicédo da forca cortante ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m) ')

ylabel ('Vx (N)')

o)

% Distribuicdo do momento fletor em torno de x ao longo da asa

figure (8)
plot (x1,Mfz, 'LineWidth',5) ;



grid on

set (gca, 'fontsize',1l6, 'Ygrid', 'off', 'Xgrid', 'on')
title ('Distribuicdo do momento fletor ao longo da asa')
xlabel ('Semi-envergadura (m)"')

ylabel ('Mz (N.m) ")

Grandeza = {'Vx';'Ny';'Vz';'Mx';'T';'Mz"'};
Valores = [sum(Vx); 0; sum(Vz)*-1; sum(Mfx); Mtortot; sum(Mfz)];

Tabela = table (Grandeza,Valores)

o)

% Propriedades da Secgdo

5 {

raio=1;

x0=0;

y0=0;

theta = linspace(0,2*pi,100) ;

plot (x0 + raio*cos (theta),y0 + raio*sin(theta),'-"','LineWidth', 3)
axis equal

hold on

plot (0,1, 'oc', 'LineWidth',10)

plot (1,0, 'og', 'LineWidth',10)

hold off

legend ('Longarina', 'Ponto A','Ponto B')

oe
-

Tabela =
6x2 table
Grandeza Valores
'Vx!' 19.676
‘Ny' O
'Vz'! -65.001
'Mx' 14.502
‘T -1.3266

'Mz' 4.3899
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ANEXO D - Cddigo de
dimensionamento da longarina - SU-H16
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imio31= (% For¢as e Momentos Internossx)

R=.

r=.

Vx = 19.676; (* Cortante em Xx =*)

Ny = 0; (* Normal em y )

Vz = -71.771; (» Cortante em z %)

Mx = 16.013; (* Momento Fletor em x )
T = -1.3266; (» Torque em y *)

Mz = 4.3899; (* Momento Fletor em z )

(* Propriedades da Secdox)

area := 7« (R®-r?); (» Area da secdo (m?)«)
: Pi a_ .4 e 4
MomentoDeInercia := |—| « (R*-r%); (* Momento de Inércia (m?%)x)
4
PrimeiroMomentodeAreaAz = ©;
2 _
PrimeiroMomentodeAreaAx := (—] * (RP-r3); (» Primeiro Momento de Area (m?)«)
3
PrimeiroMomentodeAreaBz = PrimeiroMomentodeAreaAx;
PrimeiroMomentodeAreaBx = 0;
m _
MomentoPolardeInercia := —« (R*-r%); (* Primeiro Momento de Area (m?)«)

(# Tensdao Normal =)

(* Ponto A x)

Xa = 0; (* Valor da coordenada x no ponto A )

za = R; (# Valor da coordenada z no ponto A *)
Ny Mz * xa Mx * za

oA = + -

area MomentoDeInercia MomentoDeInercia

(* Ponto B «)

xa = R; (» Valor da coordenada x no ponto B x)

zZa = 0; (# Valor da coordenada z no ponto B *)
Ny Mz * xa Mx * za

oB = + -

area MomentoDeInercia MomentoDeInercia
(# Tensdao Cisalhante )
(# Ponto A #)

t=2%(R-r);
p = R;

Vz x PrimeiroMomentodeAreaAz

TVZ = ’
MomentoDelInercia xt
Vx % PrimeiroMomentodeAreaAx
TVX = ;
MomentoDelInercia xt ’
Txp
tt =

MomentoPolardeInercia ’



2 | Longarinaproposto.nb

tA = vz + tvXx + tt;
(# Ponto B #)

Vz * PrimeiroMomentodeAreaBz

TVZ =
MomentoDelInercia =t
Vx % PrimeiroMomentodeAreaBx
TVX = H
MomentoDelInercia xt
Txp
tt =

H
MomentoPolardeInercia
tB = vz + tvx + tt;

(* Dimensionamento Longarina x)

Qlt = 440x 10°%; (* Carga limite de Tracdo para a Fibra de Carbono x)

Qlc = 60 x 105; (* Carga limite de Cisalhamento para a Fibra de Carbono *)
FS = 1.5; (+# Fator de Seguranca =)

FQ = 1.2; (» Fator de Qualidade =x)

Tena = cAxFS+FQ /. {R> 0.004, r - 0.003};

Tenb = oBxFS«FQ /. {R > 0.004, r » 0.003};

StringForm[

"Para R = 0,004 e r = 0,003, tracdo em A é de ~~ MPa, a tracdao em B é de *°
Mpa. Ponto A é mais solicitado em relacdo a tracao", Tena, Tenb];

Cisa = tA*FS+*FQ /. {R~» 0.004, r » 0.003};

Cisb = tB*FS+*FQ /. {R~» 0.004, r » 0.003};

StringForm[

"Para R = 0,004 e r = 0,003, cisalhamento em A é de "~ MPa, em B é de ~~ Mpa.
Ponto B é mais solicitado em relag¢dao ao cisalhamento", Cisa, Cisb];

(» Dimensionamento em relac¢do a tracdo x)
(* PONTO A *)
Qdt = oA« FS %= FQ; (» Carga de dimensionamento )

oA+*FS+FQ /. {R-» 0.008, r » 0.0075};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.885 e r=0.004 é 191.66 MPa x)
oA*xFS*FQ /. {R- ©0.0075, r - 0.007};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.0035 é 244.82 MPa x)
oA*FS*FQ /. {R>0.007, r > 0.0065};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.004 e r=0.803 é 323.318 MPa x)
oA+*FS+FQ /. {R-» 0.0065, r » 0.006};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 329.853 MPa »)
oAxFS+FQ /. {R-> ©.006, r - 0.0055};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.004 é 413.166 MPax)
oA+*FS+FQ /. {R-» 0.0655, r» 0.005};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.004 é 534.095 MPax)

(* Dimensionamento em rela¢ao ao cisalhamento )
(* PONTO B *)
Qdc = tBx FS % FQ; (» Carga de dimensionamento )
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tBxFS+«FQ /. {R-> 0.0608, r » 06.0075};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.005 e r=0.004 é 24.0922 MPa «x)
tB*xFS*FQ /. {R—> ©.0075, r - 0.007};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.0035 é 30.2326 MPa x)
tBxFS*FQ /. {R>0.007, r - 0.0065};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.004 e r=0.803 é 39.2151 MPa x)
tBxFS+«FQ /. {R- ©0.6065, r -» 0.006};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 42.0246 MPa )
tBxFS*FQ /. {R>©.006, r » 8.0055};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.005 e r=0.0045 é 51.8444 MPa x)
tB*xFS*FQ /. {R- ©.0055, r - 0.005};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 65.8274 MPa x)

ir0s7= (* Cdlculo da massa da longarina escolhida =)

R = 0.007; (* Raio maior da longarina (m) =)

r = 0.0065; (* Raio menor da longarina (m) =)

L = 8.775; (» Comprimento da longarina (m) =x)

meFC = 1860; (*# Massa especifica da Fibra de carbono (fg) *)

At = Pix (R®-r?); (+ Area transversal da longarina (m?) =)

Vol = AtsL; (+ Volume da longarina (m?) =)
m = meFC x Vol; (*» Massa da longarina (kg) x)
StringForm["A massa da longarina com R = "~ me r =""m é de ~"kg.", R, r, m]

ouross= A massa da longarina com R = ©.807° m e r = ©.8065" m é de 0.02958202182436493  kg.
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ANEXO E - Cbdigo de
dimensionamento da longarina - VANT
proposto


proso
Stamp


proso
Stamp



ni= (* Forg¢as e Momentos Internosx)

R=.

r=.

Vx = 19.676; (* Cortante em x =*)

Ny = 0; (* Normal em y )

Vz = -65.001; (» Cortante em z %)

Mx = 14.502; (* Momento Fletor em x x)
T = -1.3266; (» Torque em y *)

Mz = 4.3899; (* Momento Fletor em z «)

(* Propriedades da Secdox)

area := 7« (R®-r?); (» Area da secdo (m?)x)
: Pi a_ .4 e 4
MomentoDeInercia := |—| « (R*-r%); (* Momento de Inércia (m*)x)
4
PrimeiroMomentodeAreaAz = ©;
2 _
PrimeiroMomentodeAreaAx := (—] *» (RP-r3);  (x Primeiro Momento de Area (m?)x)
3
PrimeiroMomentodeAreaBz = PrimeiroMomentodeAreaAx;
PrimeiroMomentodeAreaBx = 0;
m i
MomentoPolardeInercia := —« (R*-r%); (* Primeiro Momento de Area (m?)«)
2

(# Tensdao Normal =)

(* Ponto A x)

Xa = 0; (# Valor da coordenada x no ponto A )

za = R; (# Valor da coordenada z no ponto A x)
Ny Mz * xa Mx * za

oA = + -

area MomentoDeInercia MomentoDeInercia

(* Ponto B «)

xa = R; (* Valor da coordenada x no ponto B x)

zZa = 0; (# Valor da coordenada z no ponto B x)
Ny Mz * xa Mx * za

oB = + -

area MomentoDeInercia MomentoDeInercia
(# Tensdao Cisalhante )
(# Ponto A #)

t=2%(R-r);
p = R;

Vz x PrimeiroMomentodeAreaAz

TVZ = ’
MomentoDelInercia xt
Vx % PrimeiroMomentodeAreaAx
TVX = ;
MomentoDelInercia xt ’
Txp
tt =

MomentoPolardeInercia ’
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tA = vz + tvXx + tt;
(# Ponto B #)

Vz * PrimeiroMomentodeAreaBz

TVZ =
MomentoDelInercia =t
Vx % PrimeiroMomentodeAreaBx
TVX = H
MomentoDelInercia xt
Txp
tt =

H
MomentoPolardeInercia
tB = vz + tvx + tt;

(* Dimensionamento Longarina x)

Qlt = 440x 10°%; (* Carga limite de Tra¢do para a Fibra de Carbono x)

Qlc = 60 x 105; (# Carga limite de Cisalhamento para a Fibra de Carbono )
FS = 1.5; (+# Fator de Seguranca )

FQ = 1.2; (» Fator de Qualidade x)

Tena = cAxFS+FQ /. {R> 0.004, r - 0.003};

Tenb = oBxFS«FQ /. {R > 0.004, r » 0.003};

StringForm[

"Para R = 0,004 e r = 0,003, tracdo em A é de ~~ MPa, a tracdao em B é de *°
Mpa. Ponto A é mais solicitado em relacdo a tracao", Tena, Tenb];

Cisa = tA*FS+*FQ /. {R~» 0.004, r » 0.003};

Cisb = tB*FS+*FQ /. {R~» 0.004, r » 0.003};

StringForm[

"Para R = 0,004 e r = 0,003, cisalhamento em A é de "~ MPa, em B é de ~~ Mpa.
Ponto B é mais solicitado em relag¢dao ao cisalhamento", Cisa, Cisb];

(» Dimensionamento em relac¢do a tracdo x)
(* PONTO A *)
Qdt = oA« FS %= FQ; (# Carga de dimensionamento =)

oA+*FS+FQ /. {R-» 0.008, r » 0.0075};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.885 e r=0.004 é 191.66 MPa x)
oA*xFS*FQ /. {R- ©0.0075, r - 0.007};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.0035 é 244.82 MPa x)
oA*FS*FQ /. {R>0.007, r > 0.0065};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.004 e r=0.803 é 323.318 MPa x)
oA+*FS+FQ /. {R-» 0.0065, r » 0.006};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 329.853 MPa »)
oAxFS+FQ /. {R-> ©.006, r - 0.0055};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.004 é 413.166 MPax)
oA+*FS+FQ /. {R-» 0.0655, r» 0.005};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.004 é 534.095 MPax)

(* Dimensionamento em rela¢ao ao cisalhamento )
(* PONTO B *)
Qdc = tBx FS % FQ; (» Carga de dimensionamento )
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tBxFS+«FQ /. {R-> 0.0608, r » 06.0075};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.005 e r=0.004 é 24.0922 MPa «x)
tB*xFS*FQ /. {R—> ©.0075, r - 0.007};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.0045 e r=0.0035 é 30.2326 MPa x)
tBxFS*FQ /. {R>0.007, r - 0.0065};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.004 e r=0.803 é 39.2151 MPa x)
tBxFS+«FQ /. {R- ©0.6065, r -» 0.006};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 42.0246 MPa )
tBxFS*FQ /. {R>©.006, r » 8.0055};

(# Carga de Dimensionamento para R=0.005 e r=0.0045 é 51.8444 MPa x)
tB*xFS*FQ /. {R- ©.0055, r - 0.005};

(» Carga de Dimensionamento para R=0.805 e r=0.0045 é 65.8274 MPa x)

nse= (* Calculo da massa da longarina escolhida )

R = 0.007; (* Raio maior da longarina (m) =)

r = 0.0065; (* Raio menor da longarina (m) =)

L = 8.775; (» Comprimento da longarina (m) =x)

meFC = 1860; (*# Massa especifica da Fibra de carbono (fg) *)

At = Pix (R®-r?); (+ Area transversal da longarina (m?) =)

Vol = AtsL; (+ Volume da longarina (m?) =)
m = meFC x Vol; (*» Massa da longarina (kg) x)
StringForm["A massa da longarina com R = "~ me r =""m é de ~"kg.", R, r, m]

ous7- A massa da longarina com R = ©8.807° me r = 0.9065" m é de 0.02958202182436493  kg.
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