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RESUMO

Recentemente, veiculos aéreos ndo tripulados (VANT’s) com asas de elevado
alongamento e que voam em elevadas altitudes tornaram-se o centro das atencbes da
atual vanguarda tecnolégica. Missbes como monitoramento de fronteiras,
telecomunicacdes, deteccdo de fenbmenos geoldgicos, dentre outras, e que antes eram
desempenhadas por satélites, estdo em vias de serem substituidas pelo uso de VANT’s,
que possuem custo operacional mais baixo e podem decolar e pousar de acordo com a
necessidade da missdo. Neste trabalho, € apresentado um estudo onde parametros
geométricos e operacionais sdo otimizados no intuito de se encontrar a asa étima para
que tanto a autonomia quanto o alcance em voo sejam maximizados. Para a avaliagéo
aerodinamica, foi implementado o método Multhopp para o célculo dos coeficientes
aerodinamicos e cargas na asa. Foram analisados trés formatos de asa, sendo eles
retangular, trapezoidal e bi-trapezoidal. Seus parametros geométricos foram otimizados,
mantendo a mesma &rea em planta. A andlise concentrou-se em avaliar o desempenho
aerodinamico e estrutural para um projeto mais eficiente e que atenda aos requisitos de
voo. Os resultados apresentados mostraram ganhos relevantes em desempenho, em
termos de autonomia e alcance, nas asas trapezoidais e bi-trapezoidais quando
comparados as asas retangulares. Portanto, sdo promissores para o projeto de asas de

elevado alongamento a serem aplicadas em veiculos aéreos nao tripulados (VANT’s).

Palavras chave: asa de elevado alongamento, VANT, otimizagdo, desempenho



ABSTRACT

Recently, unmanned aerial vehicles (UAV’s) with high aspect ratio wings that flies at
high altitudes have become the focus of the current technological development.
Missions such as border monitoring, telecommunications, detection of geological
phenomena, and others that were previously carried out by satellites are in the process
of being replaced by the use of UAV’s, which have a lower operating cost and can take
off and land according to the mission requirements. In this work, the wing geometry and
operational parameters are optimized in order to find the optimal wing shape for
maximum endurance and maximum range conditions. For the aerodynamic evaluation,
the Multhopp Method was used to calculate the lift coefficients and wing loads. Three
wing formats were analyzed: rectangular, tapered and bi-tapered. Its geometric
parameters were optimized, maintaining the same planform area. The analyses focused
on evaluate both aerodynamic and structural performance for a more efficient design
that meets flight requirements. The results presented showed significant gains in
performance, in terms of endurance and range, in the tapered and bi-tapered wings when
compared to rectangular wings, and are promising for the design of high aspect ratio

wings to be applied in unmanned aerial vehicles (UAV’s).

Keywords: high aspect ratio wing, UAV, optimization, performance
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NOMENCLATURA
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AR Alongamento [adimensional]
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1. INTRODUCAO

1.1. Motivagao

Atualmente, o crescente interesse no estudo e desenvolvimento de veiculos
aéreos ndo tripulados (VANT’s) vém despertando o surgimento de novas aeronaves que
possibilitam a aplicacdo de novas fontes de energia, com materiais mais leves e
resistentes Hirschberg (2010). As inimeras aplicacGes deste tipo de aeronave, como
monitoramento de fronteiras, estudo de bacias hidrograficas, areas sismicas e
vulcanicas, deteccdo de incéndios em regiGes preservadas, agricultura e
telecomunicacdes, s6 para citar algumas, vém trazendo grandes avangos para a
implantacdo operacional destas aeronaves, conforme Alsahlani e Rahulan (2017), Bhatt
(2012) e Noth (2008).

Funces que antes eram desempenhadas por satélites estdo em vias de serem
substituidas pelo uso de VANT’s, que possuem um custo operacional mais barato,
possuem manutencdo mais facil e sdo mais flexiveis no que se diz respeito as cargas que
podem levar, visto que basta o simples pouso em uma base ou estacdo terrestre para que
uma nova funcéo seja implementada no aparelho (Nickol et al, 2007). Nos altimos 50
anos, o0 desenvolvimento dos VANT’s abriu portas para o surgimento de novas
tecnologias e possibilitou o desenvolvimento de novas solugdes de engenharia
(Glazebrook, 2012). Novos requisitos como elevada autonomia, alcance e altitude de
VOO trouxeram novos desafios para que novas aeronaves fossem projetadas de maneira

mais leve, com fontes energeéticas renovaveis e boa confiabilidade (Romeo et al, 2006).

Em termos de desempenho, determinadas missGes, como monitoramento e
reconhecimento, exigem tempos de operacdo mais longos, de tal maneira que a
aeronave seja capaz de permanecer o maior tempo possivel no ar. Nesse caso, a
autonomia da aeronave é fator determinante no cumprimento dos objetivos. O alcance
pode ser avaliado quando tem-se missdes onde é necessario percorrer a maior distancia
possivel. A otimizagdo aerodindmica e estrutural da aeronave pode levar a ganhos

consideraveis em desempenho de acordo com o tipo de missdo definida. Desta forma, a
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asa otimizada para méxima autonomia nao € necessariamente igual a asa otimizada para
maximo alcance, e vice versa, sendo necessaria uma avaliacao separada dos parametros

de desempenho para o calculo da asa com a eficiéncia maximizada.

Com a realizacdo deste trabalho, espera-se acrescentar conhecimentos
técnicos referentes aos fendmenos que regem o comportamento de uma asa, tanto do
ponto de vista aerodindmico quanto estrutural. A realizacdo do estudo foi importante
para firmar conceitos e apresentar uma linha de solugdes de engenharia que podem ser
aproveitadas para o dimensionamento de uma aeronave autonoma de elevada
envergadura. A contribuicdo académica gerada por este trabalho parte do pressuposto de
que abordagens teoricas de aerodinamica (e todos os demais fatores relacionados) e de

otimizacdo estrutural podem abrir novas frentes de pesquisa nesta area de vanguarda.

1.2. Objetivos

Tendo em vista a motivacdo apresentada, este trabalho tem como objetivo
principal achar uma asa que apresenta desempenho 6timo em termos de autonomia e
uma asa que apresenta desempenho étimo para alcance, a partir da modificacdo de
pardmetros construtivos e operacionais da asa. Desta forma, os principais objetivos
foram listados abaixo.

e Otimizacdo do desempenho para maxima autonomia e maximo alcance.

e Auvaliar a influéncia da alteracdo do alongamento no desempenho da aeronave.

e Auvaliar a influéncia do angulo de ataque e angulo de torcdo da ponta de asa no
desempenho da aeronave.

e Avaliar os ganhos em desempenho das asas trapezoidais e bi-trapezoidas em
comparagdo com o formato retangular.

e Auvaliar a influéncia do afilamento no desempenho da aeronave.

e Encontrar quais 0s parametros construtivos e operacionais Otimos para a

maximizacdo da autonomia e do alcance.
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e Desenvolver uma metodologia para célculo e dimensionamento de asas de
elevado alongamento do ponto de vista aerodindmico.

¢ Implementar o Método de Multhopp para calculo da distribuicdo de sustentacéo
ao longo da envergadura.

e Implementar uma rotina para avaliacdo da variacdo de parametros para o calculo

de desempenho.

1.3. Estrutura do trabalho

O trabalho é apresentado em 7 capitulos, contendo informaces sistematicas

sobre o estudo realizado.

O primeiro capitulo apresenta uma introducdo ao tema e aos objetivos do
trabalho.

O segundo capitulo apresenta uma revisao bibliografica sobre o tema e o

estado da arte.

O terceiro capitulo aborda a fundamentacdo tedrica dos conceitos utilizados

para o desenvolvimento deste trabalho.

O quarto capitulo apresenta a caracterizacdo do problema e as metodologias

de analise das propostas, do ponto de vista aerodindmico e estrutural.
No quinto capitulo é realizada uma discussao acerca dos resultados obtidos.

O sexto capitulo apresenta a conclusdo do trabalho e novas propostas a

serem estudadas no futuro.

As referéncias bibliogréaficas sdo apresentadas no capitulo sete.
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2. ESTADO DA ARTE

Neste capitulo, foi realizada uma revisdo literaria sobre o estado da arte dos

veiculos aéreos ndo tripulados que voam a elevadas altitudes.

2.1. VANT’s: Veiculos Aéreos Nao Tripulados

O primeiro registro do uso de veiculos aéreos ndo tripulados data de 1849,
quando austriacos usaram baldes para atacar o territorio italiano. Embora o sucesso dos
ataques fosse questionavel, o interesse pelo estudo deste tipo de objeto cresceu
conforme a tecnologia foi avancando (Surhone, 2010). O interesse pelo estudo de
aeronaves ndo tripuladas vem desde a Primeira Guerra Mundial (1914-1918).
Aeronaves com sistemas de navegacdo arcaicos foram desenvolvidas para completar
missdes sem levar nenhuma tripulacdo, embora em muitas das vezes fossem somente de
ida, sem volta. O desenvolvimento da engenharia eletrénica nos anos seguintes trouxe
consigo sistemas remotamente controlados mais confidveis, o que refletiu em uma
melhor aplicacdo nas aeronaves. Por volta dos anos de 1960, pesquisadores voltaram 0s
olhos para o desenvolvimento de aeronaves ndo tripuladas, a fim de mitigar os riscos em
voos de teste (Merlin, 2013). O fato de uma aeronave ndo conter tripulagéo traz algumas
vantagens, como a ndo necessidade de alocacdo para sistemas como equipamentos de
sobrevivéncia, higiene e suporte de vida, por exemplo. Por outro lado, é necessario
maior suporte terrestre para as operagOes das aeronaves ndo tripuladas, seja eles

treinamento adequado das equipes ou aparelhagem para monitoramento do voo.

2.1.1. Desenvolvimento dos VANT’s

Dentre as novas tecnologias apresentadas, os VANT’s surgiram como

candidatos a exploracdo de missdes em elevadas altitudes e de longa duragéo.
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Em termos de propulsdo, varios modelos foram estudados para obter se o
melhor desempenho, assim como a forma na qual o VANT obtém energia para voar
(Morrisey, McDonald, 2009). Energias renovaveis apareceram como uma boa
alternativa aos combustiveis fosseis, sendo a energia solar (células foto voltaicas) e
celulas de hidrogénio as mais utilizadas. Baterias (litio-polimero) e super capacitores
aparecem como as principais formas de armazenamento e suprimento de energia (Meyer
et al, 2009).

A histéria por trds do surgimento desta categoria de VANT’s esta
intimamente ligada ao desenvolvimento de sistemas de alimentacdo baseados na energia
solar. O fato de que a aeronave ndo necessita carregar combustivel e pousar para o
reabastecimento quando necessario, possibilitou que os voos tivessem um aumento
consideravel em sua duracdo. Os painéis solares acoplados sdo capazes de suprir o

consumo energético da aeronave durante semanas (Michel 2015).

O primeiro voo de uma aeronave solar remotamente controlada foi realizado
com sucesso em 1974. A FIG. 2.1 mostra o Astro Flight Sunrise | e suas principais
caracteristicas geométricas. Esta aeronave realizou seu primeiro voo nos EUA a partir
de uma iniciativa de se explorar voos autbnomos com duragdo acima de 12 horas
(Hirschberg, 2010).

— [
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— 2T
soFT

FIGURA 2.1 - Astro Flight Sunrise I.

Fonte: Hirschberg, 2010.
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Na década de 1980, varias melhorias foram feitas a fim de se garantir
eficiéncia e confiabilidade de operacdo dos VANT’s. Durante os anos 1980, uma
empresa despontou como pioneira no desenvolvimento de aeronaves de longa duragédo
movidas a energia solar. Através de um contrato firmado com o governo norte
americano, a AeroEnvironment foi incumbida de projetar uma aeronave néo tripulada
de alcance extremamente longo, movida a energia solar (Alemayehu et al). Foi
desenvolvido entdo o Pathfinder (FIG. 2.2), que trouxe consigo novas propostas, assim
como a andlise da viabilidade de levar sistemas embarcados para a operagdo em voo. O
projeto foi entdo cancelado devido a problemas e repassado para a NASA (agéncia
aeroespacial norte americana), que ja tinha desenvolvido outras plataformas como o
Perseus e 0 Theseus com a Aurora Flight Sciences (Merlin, 2013). Entre 1993 e 1999, a
NASA realizou varios voos testes, estabelecendo a meta de se atingir o teto de operagao
em 100 mil pés de altitude, ou aproximadamente 30 mil metros acima do nivel do mar
(Michel, 2015).

FIGURA 2.2 - NASA ERAST Pathfinder.

Fonte: ERAST: Pathfinder / Pathfinder Plus. 2002.

Ap06s o desenvolvimento do Pathfinder e do Centurion, a AeroEnvironment,

com o suporte da NASA, aproveitou as estruturas j& projetadas e partiu para atingir a
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meta de voar até 100 mil pés em uma missdo de 96 horas de duragdo com o
desenvolvimento do prototipo do Helios (Merlin, 2013). Estruturalmente, a aeronave
aumentou a sua envergadura e houve uma redistribuicdo nas cargas devido ao novo
posicionamento dos motores (FIG. 2.3). Em 13 de agosto de 2001, o Helios bateu o
recorde de altitude para uma aeronave sustentada por asas horizontais: 96963 pés ou

aproximadamente 29 mil metros de altitude (Gibbs, 2015).

Pathfinder (1981-1997)

Pathfinder Plus (1997-1998)

Centurion (1996-1998)

Helios Prototype (HP01), High-Altitude Configuration (1998-2002)
0 0 0000 OO OO OO0 O Y
A Vv v 1) v 1f A

Helios Prototype (HP03), Long-Endurance Configuration (2003)
!!!I!!II!!!I!!!I!!!I!!!I!!!ll!!!l!!lI!!II!!II!!I}!!!I!!II!!II!!I!!!IIl!!!!lIIIl!I!!I!!!I!!lI!!!!I!!II!!II!!I!!!I!!!II!!gI!!!II!!II!!I!!!II!!II!!
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FIGURA 2.3 - Comparativo entre as aeronaves Pathfinder, Centurion e Helios.

Fonte: ERAST: Pathfinder / Pathfinder Plus. 2002.

Atualmente, com o crescimento da demanda por novas aplicacfes, varias
empresas e centros de pesquisa tém explorado novas tecnologias a fim de incorporar nos
VANT’s modos de voo mais eficientes e, principalmente, sem agredir a0 meio
ambiente. A Airbus, gigante europeia do ramo aeroespacial, desenvolveu varios
veiculos ndo tripulados para as mais diversas aplicacfes, sejam elas militares ou civis.
Dentre os projetos, destaca-se a familia Zephyr, considerado um pseudo-satélite de
elevada altitude (Airbus, 2016).

No Brasil, empresas privadas e universidades federais como ITA, UFMG,

USP, UnB, dentre outras, estdo conduzindo projetos para o desenvolvimento de novas
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tecnologias aplicadas aos VANT’s, sendo que a maioria dos projetos se limita a

construcdo de aparelhos até médio porte (Vieira, 2012).

2.1.2. Principais aplicacoes

Com a tecnologia avancando rapidamente, o0s VANT’s apareceram como
uma alternativa para o cumprimento das mais variadas missoes. Houve um interesse
das agéncias estatais de desenvolver sistemas de monitoramento baseados em aeronaves
de longo alcance e que voam a elevadas altitudes. Os HALE UAV’s (High Altitude
Long Endurance Unmanned Air Vehicle, do inglés) ou Veiculos Aéreos Nao Tripulados
de Longa Autonomia e Elevada Altitude estdo na vanguarda do desenvolvimento e em
vias de substituir as fungdes que antes eram desempenhadas majoritariamente por

satélites

Um dos desafios encontrados, por exemplo, foi instalacdo de equipamentos
de imagem (deteccdo, processamento e transmissdo de dados) e navegacdo, que
dependem do estado atual de avanco tecnoldgico (Kozuba e Muszynski, 2011). Por
exemplo, uma das grandes vantagens dos VANT’s em relagdo aos satélites, em termos
de monitoramento, é que sdo capazes de enviar imagens em tempo real para as estacdes

em terra (Romeo et al, 2006).

O desenvolvimento de novas aeronaves como o0 Zephyr pela Airbus,
despertou o interesse de 6rgédos de seguranca da Gra-Bretanha, que encomendaram dois
para atuar na vigilancia de seu territério (Airbus, 2016). A capacidade de voar a altas
altitudes aumenta a area de monitoramento que pode ser utilizada pelo VANT,
conforme visto na FIG. 2.4, que compara as areas de vigilancia de aeronaves que voam

a diferentes altitudes.
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FIGURA 2.4 - Areas de monitoramento entre aeronaves a diferentes altitudes.

Fonte: Romeo et al. 2006.

Outra aplicacdo que vem ganhado espaco ultimamente esta relacionada a
agricultura de precisdo. Os VANT’s sdo capazes de mapear regides de plantio e trazer
informacdes relevantes em tempo real, como estresse hidrico, danos ocasionados por
pragas, deficiéncia de nutrientes, falta de uniformidade na aplicacdo de agua, etc.
(Albuguerque, 2013). Os VANT’s podem auxiliar, também, na deteccdo de focos de
incéndios e de desastres ambientais, monitoramento geogréafico de bacias hidrograficas,

etc.

Um dos fatores restritivos a utilizacdo de VANT’s hoje em dia € o elevado
custo de operacdo e de compra, bem como pela dificuldade de certificacdo de voo
imposta por agéncias regulamentadoras, inclusive em quais areas seria permitido o voo
dos VANT’s (Kozuba e Muszynski, 2011).

No geral, as aplicagOes cientificas mostram a versatilidade encontrada nos
VANT’s. Neste caso, pode-se fazer uma comparacdo do uso dos VANT’s e dos
satélites, sendo ambos complementares entre si. Satélites cobrem todo o globo terrestre,
enquanto a atuagdo dos VANT’s é local e de alta precisdo, podendo chegar a captar
imagens com centimetros de resolucdo (Meyer et al, 2009). As varias aplicacdes dos

VANT’s sdo listadas a seguir:
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e Pesquisa atmosférica

e Pesquisas geologicas

e Evolucdo de furactes

e Oceanografia

e Estudo de vulcdes e alerta de erupcdes
e Previsdo do tempo

e Pesquisa arqueoldgica

e Mapeamento de alta precisdo de terrenos
e Medicdo do aquecimento global

e Estudo da formagéo de nuvens

e Estudo de geleiras

e Estudos fluvial e de foz

2.1.3. Classificacdo de VANT’s

De acordo com o Departamento de Defesa dos Estados Unidos da América,
0s VANT’s podem ser classificados em cinco grupos principais, de acordo com o
tamanho, peso maximo de decolagem, altitude de operacdo e velocidade desenvolvida,
conforme TAB. 2.1 abaixo (Abdullah, 2015).

TABELA 2.1 - Classificagdo dos VANT’s. Fonte: Abdullah, 2015

Categoria Tamanho Peso maximo de decolagem Altitude de operacdo Velocidade (km/h)
(kg) (m)

Grupo 1 Pequeno 0-9 <365 <185

Grupo 2 Médio 9-25 <1000 <460

Grupo 3 | Médio/Grande <600 <5500 <460

Grupo 4 Grande <600 <5500 Qual_quer
velocidade

Grupo 5 | Super Grande > 600 > 5500 Qual_quer
velocidade

A FIG. 2.5 abaixo mostra dois exemplos, sendo de um VANT médio e de

um supergrande.




FIGURA 2.5 - Exemplos de VANT’s de diferentes tamanhos.

Fonte — Stevenson (2015) e NASA (2017)
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Ainda de acordo com Abdullah (2015), a classificacdo pode ser feita de

acordo com a autonomia e o alcance do VANT, conforme mostrado na TAB. 2.2

abaixo.

TABELA 2.2 - Classificacdo conforme alcance/autonomia. Fonte: Abdullah, 2015.

Classificacao Alcance Autonomia Tipo de missédo
(km) (horas)
Baixo custo / pequeno 5 0,5 Reconhecimento/vigilancia
alcance

Pequeno alcance 50 1-6 Reconhecimento/vigilancia

Alcance curto 150 8-12 Reconhecimento/vigilancia
Alcance Médio 650 - Reconhecimento/vigilancia/meteorologia
Longa autonomia 300 36 Reconhecimento/vigilancia em elevadas

altitudes
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3. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo sdo apresentados os fundamentos utilizados para o
embasamento técnico do trabalho. Para os conceitos fundamentais de aerodindmica,
foram utilizadas as seguintes referéncias bibliograficas: Anderson (1999, 2001), Fragola
(2004), Multhopp (1950), Pullin (1979), Raymer (1992) e White (2009). As referéncias
para o estudo dos conceitos de projeto e das formulacGes de andlise estrutural podem ser
encontradas em Raymer (1992), Malvern, (1969), Niu (1988, 1999), FAA (2012),
Hibbeler (2010), Zienkiewicz et al (2005).

3.1. Equacbes de desempenho

Para avaliar a eficiéncia geral dos corpos quando submetidos as cargas
aerodinamicas, utiliza-se uma razdo entre os coeficientes de sustentacdo e arrasto, ou
razdo C./Cp. Um elevado valor de C/Cp indica uma boa sustentacdo com pouca forga
de arrasto atuando sobre a aeronave, sendo este um dos parametros mais importantes a

serem otimizados no projeto aerodinamico.

Para a avaliacdo do desempenho da aeronave, podem ser utilizados dois
parametros principais, sendo eles o C_*%/Cp maximo, para condicdes de maxima
autonomia, e o C/Cp maximo, para condi¢cdes de maximo alcance. A determinacdo da
autonomia e do alcance maximo requer a determinacdo da velocidade e poténcia
requerida para o célculo do tempo de voo e distancia percorrida. O perfil tipico de
missao das aeronaves similares a estudada neste trabalho demanda um bom desempenho

em autonomia, visando a maior permanéncia possivel da aeronave no ar.

Para voo em regime estacionario, assume-se que a soma de todas as cargas
que atuam na aeronave durante o voo se iguale a zero, onde a sustentacdo se iguala ao
peso e o arrasto se iguala & propulsdo, ou seja, a aceleragdo é nula, conforme FIG. 3.1

abaixo.
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FIGURA 3.1 - Forgas presentes no voo nivelado.

Fonte: Anderson, 1999.

Considerando a sustentacéo igual ao peso para o voo nivelado, a velocidade

pode ser determinada conforme as EQ. 3.1 e EQ. 3.2 (resolvendo para V.,).

1

L=w = EpoovogscL (3.1)
2 W

V= _(_) (3.2)
pCL S

A poténcia requerida para manter o voo nivelado em regime estacionario
pode ser definida através do conceito de que poténcia é igual ao produto da velocidade
pela forga, sendo que no caso de uma aeronave, é a forca de propulsdo atuante. Esta

relacdo pode ser descrita pela EQ. 3.3.

Poog = ToVio = ., (3.3)

onde Tr (propulséo) pode ser definido por (EQ. 3.4):
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T, = (3.4)

Desta forma, combinando as equacdes EQ. 3.3 e EQ. 3.4, a poténcia

requerida pode ser reescrita até se chegar na EQ. 3.5 (dada em Watts).

3
N CUAYEL N (3.5)

oS\ /2

req

Para que a poténcia requerida seja minimizada, a razéo C,*?/Cp deve ser
maximizada, ou seja, a aeronave deve voar em um determinado C, para que menos
poténcia seja requerida para manter o voo nivelado em regime estacionario. Desta
forma, a autonomia de voo é maximizada, visto que a aeronave ird gastar o minimo de
energia para voar pelo maior tempo possivel. No caso de aeronaves solares, ndo ha
consumo de combustivel que justifique alteracdes no peso durante o voo. A carga
elétrica disponivel (Pgisponiver), mensurada em kKWh (quilowatts-hora) € proveniente dos
painéis solares ou entdo da carga armazenada em uma bateria. Desta forma, o tempo de
voo, pode ser calculado conforme EQ. 3.6, para valores 6timos de C,*?/Cp da aeronave.

P, .
T = dispon ivel (36)
Preq

Para calcular o maximo alcance de voo da aeronave, faz-se a razdo entre a
velocidade e o tempo de voo, sendo ambos calculados para valores de desempenho
C./Cp otimos. A maxima distancia percorrida pela aeronave pode ser descrita pela EQ.
3.7.
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Voo
dperc = ? (3.7)

3.2. Parametrizacao das asas

Para a otimizacao das asas retangulares, trapezoidais e bi-trapezodais foram
utilizadas as seguintes considerac@es: no caso das asas retangulares, a otimizacgéo se da
através da variacdo da envergadura; no caso das asas trapezoidais, a envergadura e o
afilamento sdo utilizados como parametros geométricos de otimizacao; no caso das asas
bi-trapezoidais, a otimizacdo geométrica se da pela varia¢do da envergadura, das cordas
(na raiz e no meio) e do ponto de transicdo. Além dos parametros descritos
anteriormente, para todas as asas analisadas, o angulo de tor¢do na ponta de asa também

foi otimizado visando o melhor desempenho em autonomia e alcance.

3.2.1. Parametros de otimizacdo da asa retangular

A parametrizacdo da asa retangular se da principalmente pela variacdo da
envergadura e angulo de torcdo na ponta da asa. A FIG. 3.2 mostra o formato da semi-

asa e as variaveis geomeétricas envolvidas.

Cq 5 Cr

| b/2

FIGURA 3.2 - Dimensdes da asa retangular.

Neste trabalho, o valor da area em planta foi mantido fixo. Desta forma, a
variacdo da envergadura afeta diretamente o comprimento de corda (que é constante ao

longo da envergadura), conforme pode ser visto na EQ. 3.8.
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S = —X CR (38)

A FIG. 3.3 mostra um exemplo do angulo de tor¢do na pontada asa, sendo

que esta variavel também foi parametrizada e otimizada neste trabalho.

FIGURA 3.3 - Angulo de tor¢éo na ponta da asa.

3.2.2. Parametros de otimizacdo da asa trapezoidal

Para a otimizacdo da asa trapezoidal, os seguintes parametros foram

analisados, conforme mostrado na FIG. 3.4.

e |

FIGURA 3.4 - Dimensdes da asa trapezoidal.
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Para a asa trapezoidal, a &rea em planta pode ser definida conforme EQ. 3.9

abaixo.

(CR+CT) b (1+A)
X — - =

_ 3.9
$=2 %3 > cp b (3.9)

onde, fazendo uma equivaléncia com a area do trapézio, as cordas

representam as bases e a semi-envergadura (b/2) equivale a altura.

A éarea pode ser reescrita também em funcdo do afilamento e da corda na
raiz. Desta forma, rearranjando a EQ. 3.9 acima, pode-se calcular a corda na raiz em

funcdo da variacdo do afilamento, conforme mostrado na EQ. 3.10.

28

R A+

(3.10)

Assim, considerando a area em planta fixa, a otimizacdo dos parametros
geométricos da asa trapezoidal se restringe a definicdo da envergadura e do afilamento
para as diferentes propostas a serem analisadas. O angulo de tor¢do na ponta de asa

também foi otimizado, conforme mostrado na FIG. 3.3 acima.

3.2.3. Parametros de otimizacdo da asa bi-trapezoidal

O calculo da asa bi-trapezoidal pode ser feito através da divisdo da area em
planta da asa em dois trapézios principais e, assim como feito na asa trapezoidal, suas
dimensBes podem ser transformadas em dimensfes das asas, conforme mostrado na
FIG. 3.5.
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FIGURA 3.5 - Dimens0des da asa bi-trapezoidal.

Desta forma, a area total da asa pode ser definida como a soma das areas

dos dois trapézios, conforme mostrado na EQ. 3.11.

A otimizacdo da geometria da asa bi-trapezoidal passa pela variagdo dos
parametros b; e by, que definem o ponto de transicdo, e das cordas na raiz e no meio,
que definem o valor da corda na ponta. A EQ. 3.12 mostra a corda na ponta em funcgéo
da area e da altura do segundo trapézio, e do valor da corda no meio (ou na transi¢cdo

entre os trapézios).
28
Cr = <_2> — Cy (312)

onde S, pode ser dada pela EQ. 3.13:

(cr + cm)bs (3.13)

S, =5S—8§=5-
2 1 2
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3.3. Métodos para célculo da distribuigdo de sustentagéo

Para o célculo das cargas aerodinamicas na asa, € importante observar como
se comporta a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura. Embora o perfil
aerodindmico escolhido ja carregue informac6es a respeito do coeficiente de sustentacéo
e do angulo de ataque, é necessario fazer a avaliagdo completa da sustentagdo ao longo
da envergadura, visto que localmente, a sustentacdo pode mudar em funcdo da

localizacdo da estacdo em cada asa.

Desta forma, este topico visa fundamentar a teoria utiliza para a obtencao
das distribuicdes de sustentacdo ao longo da asa, passando pelos conceitos de angulo de

ataque, distribuicdo em asas finitas e a implementacdo do método de Multhopp.

3.3.1. Angulo de incidéncia, de atague efetivo/induzido e de sustentacio nula

A asa tem um posicionamento angular relativo a fuselagem que pode ser
definido pelo angulo de incidéncia na raiz, que é aquele entre a linha central da
fuselagem e a linha de corda na sua raiz (Sadraey, 2013). Geralmente, o angulo de
incidéncia de projeto é aquele que, quando a aeronave estd no angulo de ataque
correspondente a condicdo de desempenho 6timo, o angulo de ataque da fuselagem esta
minimizando o arrasto produzido pela mesma. A FIG. 3.6 ilustra o &ngulo de incidéncia

da aeronave.

Corda na raiz

tuselagem

FIGURA 3.6 - Angulo de incidéncia da aeronave.

Fonte: Adaptado de Sadraey (2013).
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O angulo de ataque é um dos pardmetros mais importantes quando se refere
ao comportamento aerodinamico do aerofdlio/asa. O angulo de sustentacdo nula é
aquele no qual ndo ha geracdo de sustentacdo. Quando o angulo de ataque de um
aerofdlio é medido em relagdo ao seu eixo de sustentacdo nula, é correto dizer que o
coeficiente de sustentacdo é zero quando o angulo de ataque € zero. Em aerofdlios
arqueados, por exemplo, é preferivel utilizar a linha de sustentacdo nula ao invés da

linha de corda, ao se descrever o angulo de ataque (Anderson, 2001).

Quando a asa estd em voo, o ar sofre uma deflexdo para baixo chamada de
“downwash”. Devido a este efeito, em cada secdo da asa, o aerof6lio tem um angulo de
ataque efetivo diferente do angulo de ataque a montante da asa. A diferenca entre o
angulo de atague a montante e o angulo de ataque efetivo é definida como angulo de
ataque induzido. A FIG. 3.7 mostra um perfil e os angulos de ataque correspondentes.

FIGURA 3.7 - Angulos em um perfil bidimensional.

Fonte: Anderson. 2001.

Desta forma, enquanto a asa esta sob os efeitos do angulo de ataque
geométrico, o aerofdlio esta sujeito aos efeitos locais de escoamento e esta vendo um
angulo de atague menor, o angulo de ataque efetivo. Em outras palavras, pode-se dizer
que o angulo de ataque efetivo (ae) € igual a diferenca entre o angulo de ataque

geométrico (0e) € o angulo de ataque induzido (a;), conforme EQ. 3.14 abaixo.
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l. (3.14)

3.3.2. Distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura

A importancia de se achar a distribuicdo de sustentacdo ao longo da
envergadura deve-se ao fato de ser um fator chave para o dimensionamento estrutural da
aeronave e também por relacionar outros parametros aerodinamicos fundamentais da
asa, como os coeficientes de sustentagdo e arrasto. De maneira geral, baseado no
método da Linha Sustentadora de Prandtl, a asa é dividida em esta¢gdes ao longo da
envergadura visando a avaliacdo dos efeitos locais de circulacdo e, consequentemente,
de sustentacdo, sendo bastante difundido na literatura. Algumas referéncias deste
trabalho que contemplam essa teoria sdo Anderson (1999, 2001), Multhopp (1950),
Pullin (1979), Raymer (1992), Sivells e Neely (1947).

Para o célculo da sustentacdo ao longo da envergadura, é importante
distinguir a diferenca entre o calculo para uma asa de envergadura infinita (escoamento

bidimensional) e para uma asa de envergadura finita (escoamento tridimensional).

No primeiro caso, a asa pode ser representada apenas por um vortice e a
distribuicdo de sustentacdo € uniforme, o que ocorre da mesma forma para a circulacao
(Pullin, 1979).

No segundo caso (asa tridimensional) a distribuicdo de circulagcdo varia ao
longo da envergadura, sendo que na ponta equivale a zero. Os vortices gerados pela
circulacdo agem localmente no campo de escoamento e induzem mudangas no campo
de velocidades e pressdo ao redor da asa (Anderson, 1999). A FIG. 3.8 mostra 0s
vortices gerados na ponta da asa, formando esteiras de escoamento descendentes na asa

(downwash).
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Vortex
Low pressure

:____;__-_—-____—;

High pressure

(a) Front view of wing

Wing-tip
vortices

FIGURA 3.8 - Vértices na ponta das asas.
Fonte: Anderson, 2001.

Ao se calcular a circulagdo em diferentes pontos da envergadura, assume-se
que ocorre uma variagcdo nos vortices devido a influéncia local que um tem no outro,

conforme mostrado na FIG. 3.9.

(a)

FIGURA 3.9 - a) Distribuicdo de sustentacdo em uma asa finita. b) Sistema de vértices gerado.

Fonte: Pullin (1979).

Para uma asa finita, a distribuicdo de circulacdo ao longo da envergadura

pode ser exemplificada conforme FIG. 3.10.
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'

on

~ D"D

FIGURA 3.10 - Distribuicéo de circulagdo em uma asa finita.

onde a circulacdo (I') ao longo da envergadura pode ser dada pela EQ. 3.15.

Neste caso, a circulagdo sera dada pela letra y, para manter a consisténcia.
Xy (3.15)
A velocidade induzida pode ser dada pela EQ. 3.16:
0= (3.16)
Reescrevendo a velocidade induzida conforme EQ. 3.15, tem-se que:
gy

do (3.17)

" an(y —y1)



44

Desta forma, ¢ possivel calcular a influéncia da asa em cada ponto “y;” ao

longo da envergadura, conforme mostrado na EQ. 3.18.

b Oy
1 (7 5%
= |" X 3.18
w(y1) an _%(y_yl) (3.18)

3.3.3. Método de Multhopp

O método de Multhopp é conhecido por sua robustez e confiabilidade,
sendo largamente utilizado para calcular numericamente a distribuicdo de sustentacdo
ao longo da envergadura, de acordo com a EQ. 3.18. O método calcula a circulagdo em
pontos pré-selecionados (“m” pontos) ao longo da envergadura, para determinar o valor
de v (circulagdo) discretizado. Consequentemente, € possivel obter o valor de C,
(coeficiente de sustentacdo local) nos “m” pontos determinados. Inicialmente, assume-
se um semi-circulo dividido em m+1 angulos iguais B, sobre dois eixos simulando uma
asa adimensionalizada, conforme mostrado na FIG. 3.11, de acordo com a relagéo
descrita pela EQ. 3.19. Esta se¢éo foi desenvolvida com base em Pullin (1979).

-1 n m 1

FIGURA 3.11 - Divisao do semicirculo para calculo das estaces.
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(3.19)

onde m denota o nimero de estacGes selecionados e¢ v, a estagdo.
Geralmente, arbitra-se a maioria dos pontos préximos as pontas das asas, pois nesta
regido os valores podem se alterar abruptamente. Na forma adimensional, tem-se que a

estacdo (n,) € igual ao cosseno do angulo B,, conforme mostrado na EQ. 3.20.

Ny = cos By (3.20)

A circulacdo pode ser calculada através da EQ. 3.21.

[Bl{y} = {—a} (3.21)

ou conforme EQ. 3.22, onde pode-se calcular a circulacdo fazendo-se a

multiplicacdo da inversa da matriz [B] pelo vetor {-a}.

{r} = [B] H{~a} (3.22)

Onde a matriz B corresponde a (EQ. 3.23):

—by + byy b1, biz ... bip 141 —aq
by, —by + by byz ... by Y2 _ )~
. . _b1 + bll : . .
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De acordo com a matriz acima, pode-se notar que o, (&ngulo de ataque
geométrico em relagdo a linha de sustentagdo nula na estacdo v) ¢ conhecido, € 0

coeficiente b, é calculado para cada estacdo (EQ. 3.24).

Coy =byYy =@y + ) b, (324)
1

Os parametros b,, e b,, que formam a matriz B s&o chamados de

coeficientes de Multhopp e podem ser definidos conformes EQS. 3.25 e 3.26.

m+1
b, =— (3.25)
4senf3,

. senf3, 1= (G D e
™ (cosPB, — cosB,)?  2(m+1)

(3.26)

Assim, a partir do calculo da matriz B, € possivel encontrar a circulaggo (y).
A distribuicdo de coeficiente de sustentacdo ao longo da envergadura pode ser dada
entdo conforme EQ. 3.27.

G, =24y, (3.27)

Esta distribuicdo é o resultado final da implementacdo do método de
Multhopp. Pode-se observar que o método ndo considera os efeitos da viscosidade do
fluido e assume que as velocidades produzidas pela asa sdo pequenas em relagédo

aquelas desenvolvidas pela aeronave (Multhopp, 1950).
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3.4. Fundamentos de analise estrutural

A analise estrutural dos componentes da aeronave é mais uma etapa do
processo de desenvolvimento. Conforme dito anteriormente, o conhecimento prévio das
cargas é crucial para o sucesso das analises estruturais, embora possa ser feito com
estimativas preliminares consideradas proximas aos carregamentos finais. A concepcao
e dimensionamento de estruturas de asas passam por processos onde sdo geradas
informacBes iniciais provenientes do projetista e sintetizadas até que se tenha um
conjunto de dados de entrada para as analises. A medida que o projeto toma forma, as
ideias e solucBes vao amadurecendo até se atingir todos os objetivos de desempenho e

requisitos técnicos necessarios para a operacao da mesma.

A andlise estatica contempla a avaliacdo dos deslocamentos e tensdes
geradas ao serem aplicadas os carregamentos, e podem ser calculadas de maneira
analitica em problemas simples ou entdo utilizando ferramentas computacionais
utilizando o método de elementos finitos. Especificamente para o célculo das asas, é
importante saber a sua deflex&o (ou deslocamento, de acordo com a carga) e as tensoes

atuantes devido aos carregamentos.

Neste trabalho, a analise estdtica serd realizada através do método de
elementos finitos. Historicamente, a analise por elementos finitos baseou-se
primeiramente na solucgdo de problemas relacionados a mecénica do continuo, que faz a
avaliacdo de componentes estruturais. O método de elementos finitos tem sua base na

descricdo da elasticidade e do estado de tens6es (Zienkiewicz et al, 2005).

Em analises lineares estaticas, assume-se que os deslocamentos ocorridos
sdo pequenos, o material esta no regime elastico e as condi¢Bes de contorno ndo se
alteram durante a aplicagéo do carregamento (Barkanov, 2001). Detalhes aprofundados
sobre a formulacdo e demais aplicagdes do metodo podem ser encontrados nas
referéncias Zienkiewicz et al (2005), Martha (1994), Barkanov (2001) e Giachinni
(2012).
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3.4.1. Conceitos preliminares de projeto

O inicio do projeto compreende o surgimento de ideias e conceitos
preliminares, que definem, em um primeiro momento, a aplicacdo e o modo de operacao
da aeronave. O préximo passo é atender os requisitos através de um dimensionamento
eficiente. A FIG. 3.12 abaixo mostra 0s quatro pardmetros béasicos para 0

desenvolvimento do projeto.

Dimensionamento

Requisitos Anilise de projeto

Conceito

FIGURA 3.12 - Etapas do desenvolvimento de projetos.
Fonte: Adaptado de Raymer, 2009.

Basicamente, o problema a ser solucionado é encontrar uma solugao viavel,
leve e que atenda aos requisitos de seguranca e funcionalidade. Todos os fatores listados
acima devem ser previstos no inicio do projeto, para que se possa evitar potenciais risco
a integridade da estrutura e assegurando a manutencéo durante o tempo de servico. De
forma geral, os requisitos (dados por normas técnicas) devem ser respeitados durante

toda a vida da aeronave.
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3.4.2. Normas técnicas

A integridade estrutural do projeto, a seguranca e a confiabilidade estrutural
sdo checadas e analisadas por autoridades civis e aeronauticas, no intuito de certificar
que a aeronave é capaz de operar de maneira segura. Os requisitos dos principais 6rgaos
certificadores sdo estabelecidos de acordo com a amplitude das cargas aplicadas na
aeronave. As maximas cargas no qual a aeronave pode estar sujeita durante todo o seu
ciclo operacional sdo chamadas de cargas limites. Ao se multiplicar estas cargas por um
fator de seguranga (1,5 para aeronaves convencionais), séo obtidas as cargas finais. Este
fator € justificado pela presenca de algumas incertezas durante todo o projeto das
aeronaves, como por exemplo simplificacdes e modelos aproximados nas analises
numéricas; variacbes nas propriedades dos materiais e na qualidade; manobras

emergenciais que podem superar as cargas limites previamente especificadas.

Devido a complexidade da maioria dos projetos aeronauticos, as agéncias
reguladoras possuem normas a serem seguidas. Para o caso especifico de VANT’s,
ainda ha uma caréncia de um conjunto de normas reguladoras, devido principalmente ao
carater experimental da maioria dos projetos. Neste trabalho, utilizou-se a norma FAR-
25 (Federal Aviation Regulations — Part 25) como base para os requisitos estruturais. O
FAA exige que as cargas sejam determinadas através de modelos fisicos que
representam o envelope de operagdes da aeronave. A andlise estrutural, realizada ap6s o
conhecimento das cargas, deve ser checada e validade através de ensaios fisicos em

laboratdrio. Os principais itens da norma estdo listados a seguir:

§25.301 Cargas:

(a) Os requisitos de resisténcia sdo especificados em termos de cargas limite
(as cargas maximas a serem esperadas em servigo) e cargas finais (cargas limitadas
multiplicadas por fatores prescritos de seguranca). Salvo disposi¢cdo em contrario, as

cargas prescritas sdo cargas limites.
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825.303 Fator de seguranca:

A menos que especificado de outra forma, um fator de seguranca de 1,5
deve ser aplicado a carga limite prescrita, que sdo consideradas cargas externas na
estrutura. Quando uma condigdo de carregamento € prescrita em termos de cargas finais,
um fator de seguranca ndo precisa ser aplicado a menos que especificado de outra

forma.

825.305 Resisténcia e deformacéo:

(@ A estrutura deve poder suportar cargas limites sem deformacéo
permanente danosa. Em qualquer carga maior que a carga limite, a deformacdo nao

pode comprometer a operacio segura.

825.337 Fatores de carga das manobras limites:

(193]

(b) O fator de carga de manobra de limite positivo “n” para qualquer
velocidade até VN ndo pode ser menor que 2,1 + 24.000 / (W +10.000), exceto que “n”
ndo pode ser menor que 2.5 e ndo precisa ser maior que 3.8 —onde “W” é o peso

méaximo de decolagem projetado.

3.4.3. Caracteristicas das longarinas

As longarinas sdao o principal componente estrutural da asa e sao
dimensionadas para suportar cargas que provocam tor¢éo, flexéo e cisalhamento. Dentre
outras estruturas que compde a asa, tém-se as nervuras, que sdo reforgos estruturais e
que também auxiliam na manutengdo do formato aerodinamico; os bordos (ataque e de

fuga), que representam, respectivamente, a parte frontal e a parte posterior da asa, e 0s
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painéis ou revestimentos, que conferem o formato aerodindmico e rigidez a estrutura
(Raymer, 1992). A FIG. 3.13 abaixo mostra a estrutura interna da asa e a posicao dos

respectivos elementos.

Revestimento

Longarinas

FIGURA 3.13 - Estruturas primérias da asa.
Fonte: Adaptado de Raymer, 1992.

Uma asa pode ter somente uma longarina (monolongarina, onde as nervuras
suprem o contorno externo do aerofdlio), varias longarinas (multilongarina, mais
comuns em aeronaves de grande porte) ou formar um caixdo, onde o revestimento é
parte integral da estrutura da asa e geralmente acomoda o trem de pouso (se for

instalado nas asas).

Geralmente, a localizacdo da longarina anterior esta entre 20% e 30% do
comprimento de corda, em relacdo ao bordo de ataque. A longarina posterior, quando
existe, é localizada geralmente entre 60% e 70% da corda a partir do bordo de ataque. A

FIG. 3.14 ilustra as localizagdes mais comuns das longarinas.
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FIGURA 3.14 - Localizacdo das longarinas em relacao a distancia de corda.

Em termos construtivos, as longarinas podem ser de madeira, metal ou de
materiais compostos. Em alguns casos, as longarinas podem ter secdo transversal
circular, como € o caso da aeronave Helios (referéncia para este trabalho), conforme
visto na FIG. 3.15.

FIGURA 3.15 - Segmento da asa da aeronave Helios.
Fonte: Nasa Dryden, 2004.

Neste trabalho, foram utilizadas longarinas metalicas de perfil “I”, onde ha a

presenca de uma alma e duas mesas com dimens@es configurdveis, sendo que cada uma
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delas possui dimensdes caracteristicas. A FIG. 3.16 mostra a vista isométrica da viga I,

onde Y representa o seu comprimento ou, no caso, semi-envergadura.

XJ/Y P

FIGURA 3.16 - Vista isométrica da longarina

A FIG. 3.17 mostra os parametros basicos para o dimensionamento de uma viga

de secdo | tipica.

f] N
3
t
t
ha, !
¥
t
f, ]

FIGURA 3.17 - Perfil da longarina e pardmetros de dimensionamento.

Na FIG. 3.17, f; denota a largura das flanges (ou mesas), ha; € a altura da alma,

t; a espessura da alma e t,e tzas espessuras das flanges.
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3.5. Voo e atmosfera a elevadas altitudes

A atmosfera terrestre desempenha importante papel no dimensionamento do
projeto, pois a mesma oferece as condi¢cbes ambientais para o desenvolvimento
aerodindmico das aeronaves e também para a calibragdo de instrumentos. Para aviacdo,
foi convencionado o modelo ISA (International Standard Atmosphere, ou do portugués,

Atmosfera Padrdo Internacional) como base para utilizacdo dos dados da atmosfera.

Basicamente, a atmosfera terrestre é dividida em camadas com
caracteristicas singulares. A FIG. 3.18 mostra as camadas atmosféricas e suas

respectivas temperaturas em funcéo da altitude.

Auroras

0.001 mb

TERMOSFERA

0.01 mb

MESOSFERA
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ESTRATOSFERA

-100 -80 -60 -40 -20
Temperatura(°C)

FIGURA 3.18 - Camadas atmosféricas.
Fonte: Adaptado de Ahrens, 2009.

Para a andlise aerodinamica, os dois fatores mais importantes sdo a massa
especifica p e a viscosidade cinemadtica v, que ¢ a razao entre a viscosidade dindmica e a

massa especifica (EQ. 3.28). Com a definicdo da altitude de voo e o envelope de voo da
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aeronave, estima-se as cargas aerodindmicas, provenientes da atmosfera tendo como

referéncia as propriedades do ar.
U
V== 3.28
p (3.28)

Em elevadas altitudes, o ar torna-se menos denso, devido principalmente a
menor concentracdo de oxigénio. Este fator influi diretamente na sustentacdo da
aeronave, pois € necessaria entdo uma maior poténcia para que a aeronave permaneca
no ar. No caso de aeronaves que voam a baixos nimeros de Reynolds, o desafio
consiste em projetar uma aeronave que seja muito leve a ponto de requerer pouca
poténcia para manter voo nivelado em determinada altitude. O voo em elevadas
altitudes considera uma série de fatores para que o desempenho aerodinamico e
estrutural ndo seja comprometido, principalmente em relacdo a variacdo das cargas de

voo na qual a aeronave esta constantemente submetida.
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4. METODOLOGIA

Esta secdo descreve como foi realizado o desenvolvimento do projeto e a
otimizacdo dos pardmetros da asa para encontrar os valores de desempenho &timos
(maximo alcance e méaxima autonomia). Todas as unidades utilizadas neste trabalho

respeitam o Sistema Internacional de Unidades.

4.1. Sistema de coordenadas

O sistema de coordenadas adotado é exemplificado pela vista isométrica de

uma aeronave, conforme FIG. 4.1.

FIGURA 4.1 - Sistema de coordenadas.
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Na FIG 4.1 a coordenada X cresce positivamente na dire¢cdo do bordo de
ataque para o bordo de fuga, a direcdo Y cresce positivamente da raiz para a ponta da
semi-asa direita e a direcdo Z cresce positivamente do intradorso para o extradorso da
asa.

4.2. Procedimento de otimizagdo

Para encontrar a asa que possui melhor desempenho em termos de
autonomia e alcance, foi realizada uma otimizacdo do ponto de vista aerodinamico e
estrutural. O objetivo principal da otimizacdo é aliar o bom desempenho aerodindmico
com um baixo peso estrutural para suportar as cargas de voo. Este processo foi realizado
para 0 comparativo de todas as alternativas de modificacdo das asas de maneira

iterativa, de acordo com o fluxograma apresentado na FIG. 4.2.
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L 4
Estimativa de N N Alcance /
> Peso Total > ) X
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estrutural da
longarina

L 4

Peso minimo

FIGURA 4.2 - Fluxograma de otimizacéo.
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De maneira descritiva, a otimizacao passou pelas seguintes etapas abaixo:

o Definigdo geométrica da asa a ser otimizada, de acordo com uma aeronave de
referéncia.

e Célculo da distribuicdo de sustentacdo ao longo da asa através do Método de
Multhopp e determinagéo do coeficiente de sustentagéo global da asa.

e Célculo do coeficiente de arrasto parasita a partir dos dados do aerofélio
previamente determinado.

e Calculo do coeficiente de arrasto induzido.

e Caélculo do C./Cp para determinagdo do alcance maximo.

e Calculo do C, **/Cp para determinacdo da autonomia maxima.

e Definicdo da carga maxima a ser suportada pela asa, de acordo com fator de
carga definido por norma.

e Determinacdo da distribuicdo de carregamentos em funcdo da distribuicdo de
sustentacdo ao longo da envergadura.

¢ Dimensionamento estrutural das longarinas a serem utilizadas em cada proposta.

e Determinacdo da massa total de cada asa de acordo com o dimensionamento
estrutural das longarinas e das consideracGes da estimativa de massas para uma
aeronave solar.

e Calculo do alcance méaximo da aeronave, para valores 6timos de C,/Cp.

e Calculo da autonomia maxima da aeronave, para valores 6timos de C_*?/Cp.

4.3. Otimizagao aerodinamica

4.3.1. Aeronave de referéncia

Este trabalho utilizou a aeronave AeroVironment Helios como referéncia
para 0 estudo. Todas as informagfes possuem como referéncia o relatério
disponibilizado pela NASA que pode ser encontrado nas referéncias bibliograficas deste
trabalho.
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As principais informag6es foram compiladas na TAB. 4.1, que mostra 0s
dados originais do Helios e os dados aproximados utilizados no trabalho. A asa possui
formato retangular, com diedro nulo (no solo) e sem torcdo nas pontas das asas (para as
propostas de modificagfes, a tor¢do foi considerada). Os dados apresentados
correspondem a aeronave que serd utilizada como base para comparagdo entre diversas

propostas de modificacdo. Informacdes sobre as propostas serdo dadas na secdo a

sequir.
TABELA 4.1 - Comparativo entre as dimensdes da asa de referéncia e a asa proposta.
Original Aeronave Base
Envergadura (m) 75,29 70,00
Corda (m) 2,44 2,57
Torgao (°) 0 -2a?2
Espessura da asa (mm) 292,10 481,00
Area em planta (m?) 183,58 180,00
Alongamento (-) 31,00 27,20
Massa liquida (kg) 599,65 600,00
Massa bruta (kg) 928,96 930,00
Carga paga (kg) 329,31 330,00
Material Longarina Fibra de carbono, Kevlar Aluminio 2024

InformacBes adicionais sobre as caracteristicas do Helios e que foram

usadas de referéncias para o desenvolvimento deste trabalho:

e A carga paga na configuracdo original é variavel, devido ao vasto numero de
missOes e configuragfes que o Helios pode assumir, e consiste de aparelhos
eletrbnicos, sensores, baterias, geradores auxiliares de energia, experimentos,
dentre outros, sendo que foi adotado o valor minimo fornecido na referéncia
para o dimensionamento (o que refletiu no valor da massa bruta da aeronave). A
FIG. 4.3 exemplifica os diversos compartimentos que vao sob as asas para o

armazenamento de equipamento.
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FIGURA 4.3 - Compartimentos que levam carga paga no Helios.

e Originalmente, o Helios possui 14 motores elétricos de corrente direta, de 1,5
kW de poténcia cada, totalizando 21 kW de propulsao. Este valor foi utilizado
como referéncia para avaliacdo do desempenho em voo da aeronave. Os rotores
foram projetados para operar em condigdes de elevada altitude, com baixo
numero de Reynolds. As células solares revestem o extradorso da asa e possuem
uma eficiéncia de conversdo energéticas de aproximadamente 19%. Este
trabalho n&o considerou fatores de correcdo para energia solar.

e O Helios pode operar a mais de 30 mil metros de altitude, sendo que para uma
missao que requer grande autonomia, essa altitude pode variar entre 15 e 21 mil

metros.

A FIG. 4.4 mostra o Helios sendo preparado para o voo. Na imagem &
possivel notar sua configuracdo de asa retangular, perfil aerodinadmico, disposicdo dos

painéis solares e dos motores elétricos.
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FIGURA 4.4 - Configuracéo do Helios.

4.3.2. ConsideracGes de massa

Para a determinagdo da massa da aeronave, foram realizadas algumas
consideracdes conforme bibliografia de referéncia. Fradgola (2014) em seu trabalho faz
uma estimativa de distribuicdo de massas para aeronaves solares, levando em
consideracao o peso da estrutura, dos painéis solares e da carga paga. Estima-se que, na
aeronave vazia, os aparatos de energia solar sdo responsaveis por 60% do peso e que
contempla também os motores/propulsores. Os outros 40% sdo provenientes da
estrutura em si (componentes primarios e secundarios). Desta forma, pode-se fazer a
seguinte formulacéo, conforme mostrado pelas EQ. 4.1, 4.2 e 4.3 abaixo.

We = Wsotar + Westrutura = 600 kg (4-1)

W,oiar = 60% * 600kg = 360 kg (4.2)

Wostrutura = 40% * 600kg = 240 kg (4.3)
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Onde W, é o peso da estrutura vazia. Considerando que a massa da estrutura
da asa base é de 240 kg e que cada semi-asa pesa 120 kg, foi realizada uma
aproximacdo do peso da longarina para o dimensionamento. Assumiu-se que a
longarina, o principal componente estrutural da asa, pesa 100 kg e as outras estruturas
(painéis, reforcadores, etc) pesassem 20 kg, em cada semi-asa. Desta forma, a

distribuicdo de massa da aeronave vazia ficou conforme mostrado na TAB. 4.2.

TABELA 4.2 - Distribui¢do de massa da aeronave vazia.

Aparato Solar (kg) 360
Longarinas (kg) 200
Estruturas secundarias (kg) 40
Peso total vazio (kg) 600

De acordo com Gibbs (2017), esta aeronave é capaz de carregar uma carga
paga (correspondente a sensores, equipamentos eletronicos e de medicGes) de
aproximadamente 330 kg. Desta forma, considerou-se a carga bruta da aeronave em 930
kg (soma do peso vazio com a carga paga). A FIG. 4.5 mostra essa distribuicdo final de
peso com as respectivas porcentagens em relacéo ao peso final.

Estimativa de distribui¢do de massa (kg)

FIGURA 4.5 - Estimativa da distribuicdo de massa.

A TAB. 4.3 sumariza as massas e pesos da aeronave de referéncia, levando
em consideracédo a aceleracdo da gravidade de valor 9.81 m/s2 (no nivel do mar).
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TABELA 4.3 - Sumario das massas consideradas

Componente m(kg) mg(N) W (N)
Peso vazio 600 5886.0 5886.0
Aparato Solar 360 3531.6 3531.6
Estrutura 240 2354.4 2354.4
Carga Paga 330 3237.3 3237.3
Total 930 9123.3 9132.3

Devido as grandes variacGes de altitude no qual a aeronave esta sujeita,
foram consideradas alteragcOes na aceleracdo da gravidade para cada 1000 metros de
altitude. A EQ. 4.4 abaixo mostra a férmula para o célculo das varia¢des da aceleracdo

da gravidade.

2
R Terra >

rre (4.4)
R Terra +h

Ih = Inm (

Onde gn é a aceleracdo da gravidade em funcdo da altitude, g.m é a
aceleracdo da gravidade no nivel do mar (9.81 m/s?), Rrera € 0 raio médio da Terra
(aproximadamente 6370 km) e h a altitude de v6o. A TAB. 4.4 mostra as altitudes e os

respectivos valores de aceleracdo da gravidade.



TABELA 4.4 - Aceleraco da gravidade em fungdo da altitude.

Altitude (m) Gravidade (m/s?) Diferenca em relacdo a 0 m (%)

0 9,810 0,000
1000 9,807 -0,031
2000 9,804 -0,063
3000 9,801 -0,094
4000 9,798 -0,125
5000 9,795 -0,157
6000 9,792 -0,188
7000 9,788 -0,219
8000 9,785 -0,251
9000 9,782 -0,282
10000 9,779 -0,313
11000 9,776 -0,344
12000 9,773 -0,376
13000 9,770 -0,407
14000 9,767 -0,438
15000 9,764 -0,469
16000 9,761 -0,500
17000 9,758 -0,532
18000 9,755 -0,563
19000 9,752 -0,594
20000 9,749 -0,625
21000 9,746 -0,656
22000 9,743 -0,687
23000 9,740 -0,718
24000 9,736 -0,749
25000 9,733 -0,780

4.3.3. Anélise aerodindmica

64

A analise aerodinamica passou pela definicdo do perfil do aerof6lio a ser

utilizado, método de calculo da sustentacdo e arrasto ao longo da envergadura e da

definicdo das cargas a serem utilizadas no dimensionamento estrutural. De acordo com

os fundamentos apresentados no capitulo 3 deste trabalho, foi possivel gerar uma

metodologia de anélise e avaliacdo de propostas de modificacdo geométrica de asas e 0

impacto causado em termos de desempenho. Todos os calculos desta secdo foram

realizados em uma planilha Microsoft Excel desenvolvida pelo autor.
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Os exemplos mostrados s&o baseados nos calculos desenvolvidos para a asa
1,0 (base). As demais propostas seguem a mesma metodologia de anélise e o calculo

final de cada uma delas sera apresentado na sec¢éo 5 (Resultados).

4.3.4. Definicao do aerofélio

Para este trabalho, foi considerado o aerofolio Liebeck LA2573A, conforme
referéncias Alemayehu et al e Airfoil Tools Database. Este aerofélio foi utilizado na
aeronave Pathfinder, que serviu de inspiracdo para a construcdo tanto do Centurion
quanto do Helios (todos fazem parte do programa ERAST da NASA, e que sdo
evolugbes do mesmo projeto). Adicionalmente, a justificativa para a escolha deste
aerofélio foi a utilizacdo do mesmo em condi¢Ges de voo para baixos nimeros de
Reynolds e em aplicagdes que envolvem VANT’s, conforme referéncias Selig (1997),
Liebeck (1987) e Tsagarakis (2011). Os principais dados a respeito do aerofélio foram

compilados na TAB. 4.5 abaixo.

TABELA 4.5 - Dados do aerofélio.

Max. t/c(-) 0,137

Max. cambagem(-) 0,032
dC/dq(-) 6,68
CLmax.(-) 1,3

Onde t é a espessura. A FIG. 4.6 mostra a curva de sustentacdo C, x o do
aerofdlio. Pela curva, tem-se que o méximo coeficiente de sustentacdo possui valor de

1.31 e o angulo de estol de 11°.
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FIGURA 4.6 - Curva C_ x o. do aerofélio.

A polar de arrasto é dada pela FIG. 4.7. Os pontos de coeficiente de
sustentacdo C_ pelo arrasto Cp sdo dados em funcdo do angulo de ataque e estdo

apresentados na TAB. 4.6 a seguir.
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FIGURA 4.7 - Curva C x Cp do aerofolio.
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TABELA 4.6 - Dados da curva C x Cp.

a () Co Co

-3,05 0,018 -0,24
-2,02 0,015 -0,13
-1,05 0,014 -0,02
-0,01 0,013 0,09
1,02 0,012 0,20
1,94 0,010 0,27
2,97 0,011 0,44
3,97 0,011 0,60
5,04 0,011 0,73
5,98 0,011 0,84
7,01 0,011 0,97
7,99 0,011 1,08
8,99 0,011 1,17
10,00 0,012 1,26
11,00 0,016 1,31
11,98 0,027 1,30
12,98 0,044 1,22
13,98 0,058 1,19
14,99 0,071 1,18
16,02 0,083 1,18

4.3.5. Informacdes geométricas dos aerofdlios

Para a construcdo geométrica dos aerofélios das propostas, foram utilizadas
informagdes normalizadas da referéncia Airfoil Tool Database. Para cada proposta, 0s
valores normalizados para um foram multiplicados pelo valor da corda em milimetros
correspondente. A FIG. 4.8 abaixo mostra a disposicdo final do aerof6lio da asa 1,0

base considerada.
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FIGURA 4.8 - Sobreposi¢do dos aerofdlios das propostas avaliadas.

A TAB. 4.7 abaixo mostra o0 sumario das caracteristicas geométricas

consideradas para o aerofolio.

TABELA 4.7 - Resumo das caracteristicas dos aerofolios.

b/ Dt C (mm) t max. (mm) | x/c méx.
1,00 2571 352,00 0,288

Onde o parametro x/c maximo corresponde ao ponto na corda onde a
espessura do aerofélio € maxima. Neste caso, 28,8% da corda (ou aproximadamente um

quarto de corda).

4.3.6. Calculo dos parametros aerodindmicos

O calculo dos parametros aerodinamicos da asa foi realizado atraves do
método de Multhopp (apresentado na secdo Fundamentos), implementado em uma
planilhna Microsoft Excel. Os pardmetros de entrada necessarios para o célculo da

sustentacdo ao longo da envergadura foram:
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e Envergadura;

e Angulo de ataque geométrico;

e Areaem planta;

e Curva dC./da (provenientes do perfil aerodindmico utilizado);
e Comprimento de corda na raiz e na ponta;

e Torcdo da asa;

Para a determinacgéo da distribuigé@o de sustentacdo ao longo da envergadura
e de acordo com o0 método de Multhopp descrito na bibliografia, foi seguida a seguinte
metodologia, aplicada a todas as propostas analisadas neste trabalho. Os valores aqui
mostrados referem-se a asa 1.0 (base), a fim de exemplificar os passos da metodologia.
Os valores apresentados correspondem das estacdes 1 a 36, ou seja, da ponta até a raiz
da asa. A asa base foi calculada considerado um angulo de ataque geométrico de 10° e

sem torcao.

4.3.6.1. Selecao do niimero de estacdes na asa “m”

Neste caso, foram escolhidos 71 pontos para o célculo, sendo 35 pontos em
cada asa e 1 ponto central. Desta forma, a asa foi dividida em 72 estagbes para o

calculo. A FIG. 4.9 abaixo mostra a distribuicdo dos pontos nas 72 estacoes.
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FIGURA 4.9 - Distribuicio dos pontos das 72 estagdes.

A TAB. 4.8 mostra as estacdes e a distribuicdo dos angulos. A estacdo 1
corresponde ao angulo de 2,5°, que cobre os valores de 0° a 2,5° na regido. Foi plotado

somente o semicirculo, devido a simetria dos calculos.



TABELA 4.8 - Distribuicdo de &ngulos em cada estacdo da semi envergadura.

Ty
Estagdo py(rad) B.(%) cos (Bv)
1 0,04 2,5 0,999
2 0,09 50 0,996
3 0,13 7,5 0,991
4 0,17 10,0 0,985
5 0,22 12,5 0,976
6 0,26 15,0 0,966
7 0,31 17,5 0,954
8 0,35 20,0 0,940
9 0,39 22,5 0,924
10 0,44 25,0 0,906
11 0,48 27,5 0,887
12 0,52 30,0 0,866
13 0,57 32,5 0,843
14 0,61 35,0 0,819
15 0,65 37,5 0,793
16 0,70 40,0 0,766
17 0,74 42,5 0,737
18 0,79 45,0 0,707
19 0,83 47,5 0,676
20 0,87 50,0 0,643
21 0,92 52,5 0,609
22 0,96 55,0 0,574
23 1,00 57,5 0,537
24 1,05 60,0 0,500
25 1,09 62,5 0,462
26 1,13 65,0 0,423
27 1,18 67,5 0,383
28 1,22 70,0 0,342
29 1,27 72,5 0,301
30 131 75,0 0,259
31 1,35 77,5 0,216
32 1,40 80,0 0,174
33 1,44 82,5 0,131
34 1,48 85,0 0,087
35 1,53 87,5 0,044
36 1,57 90,0 0,000

71
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A FIG. 4.10 mostra a distribuicdo dos angulos B, em funcdo da estagéo.
Nota-se que a estacdo 36 corresponde ao centro da asa, ou, no caso, a raiz de cada semi-

asa.
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FIGURA 4.10 - Distribuigdo dos angulos 3, em funcéo da estacéo.

4.3.6.2. Determinagdo do coeficiente de circulagdo y

O célculo da matriz B, em funcdo dos coeficientes do Multhopp, foi
realizado conforme descrito no capitulo 3. Foi gerada uma matriz 71x71, onde os
coeficientes foram calculados de acordo com a disposi¢do de v e n na matriz. Com a
matriz B completa, sua inversa B™ foi calculada. Para o célculo da distribuicdo de
circulagdo y, a matriz B foi multiplicada pelo vetor {-a} de mesma dimens&o em
colunas, onde a ¢ admitido como 1 radiano (de acordo com a bibliografia), quando néo

ha tor¢do da asa.
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4.3.6.3. Determinagdo do coeficiente de circulagdo y para uma asa com tor¢ao

Para a aplicacdo da tor¢do da asa como mais um parametro na analise, foi
adicionada mais uma coluna na matriz de calculo, e o valor do angulo de torcao foi
interpolado ao longo da envergadura, atingindo o seu valor méximo na ponta e valor
nulo na raiz da semi-asa (estacdo 36). Desta maneira, a FIG. 4.11 foi plotada

exemplificando um valor de tor¢éo de 2° na ponta da asa.

2,5

1,5

Angulo de tor¢do (°)

0,5

0 4 8 12 16 20 24 28 32 36 40 44 48 52 56 60 64 68 72 76

Estacéo

FIGURA 4.11 - Exemplo da distribuigdo de tor¢do ao longo das estacdes.

Para o célculo da circulagdo em uma asa com torg¢éo, foi realizado o mesmo
procedimento descrito anteriormente. Neste caso, 0s valores de circulagdo y; foram

corrigidos para a tor¢do, conforme EQ. 4.5 abaixo.

[B™] {-ou} = {v} (4.5)
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4.3.6.4. Determinacdo da distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura

Com os valores de circulacdo ao longo da envergadura (para uma asa com e
sem tor¢éo), foi possivel encontrar a distribuicdo do coeficiente de sustentacdo ao longo
da envergadura. Para os valores de C; gerados em cada estacdo, faz-se a multiplicacéo
pelo valor do &ngulo de ataque geométrico em radianos. Desta forma, os valores de C,
sdo identificados ao longo da envergadura atraves das respectivas estaces. Para a asa
sem torcéo, adotou-se o nome da variavel C, . Os valores de C,  para a asa com tor¢éo
(com o valor de oy variavel) sdo entdo somados ao valor de C, ,; encontrados para asa
sem tor¢do (o igual a 1 radiano). Com isso, o valor do C; pode ser definido através da
EQ. 4.6 abaixo.

Cr=Cine +Cp¢ (4.6)

4.3.6.5. Determinacdo do coeficiente de sustentacdo global da asa

Para a obtencdo do coeficiente de sustentacdo global da asa, calcula-se o
somatdrio dos coeficientes de sustentacdo locais multiplicados pelo comprimento da
estacdo e pela corda local, divididos pela area total, conforme EQ. 4.7.

b
c, - Jy cC(y)dy @)

[} co)dy
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4.3.6.6. Determinacdo do coeficiente de arrasto

O calculo do arrasto total da asa envolveu duas parcelas (arrasto induzido e
parasita). Ambas as parcelas foram calculadas separadamente e depois somadas, sendo

que a metodologia esta descrita abaixo.

O coeficiente de arrasto induzido foi calculado a partir da multiplicacdo do
angulo de ataque induzido e do coeficiente de sustentacdo locais, gerando assim um
valor para cada estacdo da asa. Para o célculo do coeficiente de arrasto induzido global,
foi utilizado o mesmo procedimento para o calculo do coeficiente de sustentacdo global,
onde o somatorio dos coeficientes de arrasto parasita locais Cg;, multiplicados pela area
de cada estacdo e dividido pela area total da asa, da o resultado global. Exemplificando,
o coeficiente de arrasto parasita € multiplicado pelo comprimento da estacdo e pela

corda local, conforme mostrado na EQ. 4.8.

L (Cy x(y) -
Cot gioba _ Zo=1(Cai ;c(y) c) (4.8)

Para o céalculo do arrasto parasita, foram utilizadas informacdes
provenientes da polar de arrasto do aerofélio. De acordo com a distribuicdo local do
coeficiente de sustentacdo ao longo da envergadura, foi achado um correspondente
coeficiente de arrasto parasita (Cq40). Como a variacdo do C_ permaneceu na faixa que
vai de 0 até 1,31 (valor maximo), foi utilizada somente a parte do grafico referente a
estes valores, conforme FIG. 4.12. Nesta faixa, os valores de Cp foram interpolados de

acordo com o seu corresponde C; em cada estacdo da asa.
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FIGURA 4.12 - Faixa de valores C x Cp, (aerofolio) considerada para a andlise.

A FIG. 4.13 mostra os valores de Cg, em funcdo de C,;, para um angulo de
ataque geométrico de 10°, considerando a asa utilizada como base para este trabalho. A
linha preta pontilhada representa os valores provenientes da polar de arrasto do
aerofélio. A curva azul por sua vez representa 0s pontos calculados para a asa base
(neste caso, com angulo de ataque igual a 10°), tomando como referéncia os dados
provenientes da curva pontilhada preta. Este procedimento foi utilizado para todas as

asas calculadas neste trabalho, até se chegar na configuracdo otimizada.
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FIGURA 4.13 - Curva utilizada para a determinagéo dos valores de C, / C, para as asas calculadas.

Desta forma, para cada estacdo tem-se um coeficiente de arrasto
correspondente, calculado a partir da interpolacdo dos valores originais do grafico da
polar de arrasto do aerof6lio. Para o calculo do coeficiente de arrasto parasita global da

asa, foi realizado um procedimento similar aquele para a obtencédo do valor global de C.
e de Cpj e mostrado na EQ. 4.9.

Yot1(Cao -;c(y) () (4.9)

CDo global —
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4.3.6.7. Determinacdo da curva C_ x o

Com o célculo dos valores de C._ global da asa em funcao de cada angulo de
ataque foi possivel gerar uma curva C_ x a para determinar 0 comportamento da asa.
Para efeitos comparativos, foi adotada a nomenclatura de C_3p para indicar os
coeficientes gerados considerando a asa tridimensional. Com isso, os valores de Ci 3p

sdo equivalentes aos de Cy_giobal-

A FIG. 4.14 abaixo mostra a curva gerada com os valores de C__giobal Para
diferentes a. Nota-se que, como caracteristica do método de Multhopp, os coeficientes
sdo achados em relacédo a linha de sustentacdo nula, ou seja, para valores onde o angulo
de ataque é nulo, considera-se a sustentacdo nula. Na teoria, a curva pode ser estendida
até qualquer valor de angulo de ataque, visto que o método de Multhopp opera de
maneira linear. Para manter a coeréncia com os resultados da curva C x a do aerofdlio,
optou-se por plotar a curva até o primeiro ponto de maximo C_ acima de 1.31, que é 0

ponto de maximo C, do aerofolio. Os pontos calculados sdo mostrados na TAB. 4.9.

TABELA 4.9 - Dados da curva C_3p X o da asa.

(X(o) CL_global
0 0,00
1 0,105
2 0,210
3 0,316
4 0,421
5 0,526
6 0,631
7 0,736
8 0,842
9 0,947
10 1,052
11 1,157
12 1,262
13 1,368
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FIGURA 4.14 - CurvaC_ 3p x ..

Embora a curva acima considere a linha de sustentacdo em relagdo ao
método de Multhopp, a mesma foi reajustada para a curva C_»q (nomenclatura adotada
para tratar da curva do aerofdlio). A curva C »q atinge o ponto de sustentagdo nula
quando o angulo de ataque vale aproximadamente -0,884°. Desta forma, a curva C sp
foi rearranjada, subtraindo-se este valor do angulo real. A FIG. 4.15 mostra as duas
curvas plotadas, sendo que a curva C_ 3p foi deslocada para a esquerda a fim de

encontrar 0s pontos onde a sustentagdo € nula, para um angulo o de -0,884°.
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FIGURA 4.15 - Comparagdo das curvas de C,_,p e C._sp em fungéo de o.

Considerando que a curva permanece linear até C_ atingir o seu valor
maximo, o valor de maximo C_ (1.31) na curva Cp ¢ corresponde ao angulo o de
aproximadamente 11°. A menor inclinacdo da curva tridimensional indica que, para
mesmos valores de angulo de ataque, o valor de C_ max € menor quando comparado ao
da curva do perfil. Desta forma, pode-se assumir que a asa atinge o estol com valores de

coeficiente de sustentacdo mais baixos.

4.3.7. Dimensionamento de cargas

Com a obtencdo da distribuicéo de sustentagdo ao longo da envergadura, foi
possivel realizar o dimensionamento das cargas atuantes ao longo da asa. O

dimensionamento das cargas considerou o seguinte cenario:
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Aeronave em voo nivelado, onde o peso equivale a quantidade de sustentacéo
gerada (em equilibrio).

Conforme item 8§25.337 da norma FAR 25, para a realizacdo da manobra, foi
considerado um fator de carga limite de 2,5 g.

Como premissa, foi desprezada toda a carga distribuida ao longo da envergadura
(compartimentos que carregam componentes eletrénicos, experimentos, etc)
para o calculo do momento fletor. Desta forma, a carga paga foi concentrada no

compartimento central, na raiz da aeronave, conforme exemplo na FIG. 4.16.

FIGURA 4.16 - Compartimento da aeronave.

O peso da carga paga (considerando aceleracdo da gravidade 9,81 m/s?) foi
multiplicado pelo fator de carga previsto no item anterior e o resultado foi o
valor maximo de carga limite que a aeronave deve suportar. A TAB. 4.10 mostra
a especificacdo da carga no qual a aeronave esta sujeita. Nota-se que a carga esta
dividida por dois, ja que cada metade corresponde a uma semi-envergadura.
Como as semi-asas sdo simétricas, o dimensionamento das longarinas ocorrera
somente em uma das asas. Desta forma, o valor a ser utilizado é de

aproximadamente 4046,6 N.
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TABELA 4.10 - Especificagdo das cargas.

m(kg) mg(N) W (N)

| Cargapaga 330 3237,3 3237,3
\ n (fator de carga, g) \ 2,5 |

W xn 8093,3

Carga b/2 4046,6

A distribuicdo dos carregamentos ao longo da envergadura foi realizada em
funcdo dos valores dos coeficientes de sustentacdo e corda locais, sendo que em cada
estacdo da asa, foi calculado o parametro C; x c(y) (coeficiente de sustentacdo local
multiplicado pela corda local). A integracdo dos valores em cada estacdo permitiu o
calculo do carregamento distribuido nas estacdes correspondentes. A partir do valor de
carga em cada ponto da envergadura foi possivel tracar o grafico (FIG. 4.17) do

diagrama de esforcos cortantes que atua na asa.

4500
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Esforcos cortantes verticais (N)
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0 5 10 15 20 25 30 35 40

Semi envergadura (m)

FIGURA 4.17 - Diagrama dos esforcos cortantes da asa 1.0 (base).
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Para a aplicacdo na asa, a carga distribuida foi concentrada em sete estagdes
(de igual espacamento) ao longo da envergadura, em pontos de aplicacdo pré-
determinados no modelo de elementos finitos utilizado. A soma final da carga atuante

pode ser comprovada em cada modelo calculado.

4.3.8. Calculo de desempenho étimo

O célculo do desempenho das diferentes alternativas de modificacdes das
asas levou em consideracdo a variacdo de dois pardmetros: o angulo de ataque
geométrico e o angulo de torcdo das asas. Foi realizada uma varredura, onde a faixa de
valores considerada para o angulo de ataque geométrico foi de 0° a 11°, e o0 angulo de
torcdo de -2° a 2°. A justificativa para a escolha desta faixa de valores deve-se ao fato
de serem valores limitantes no que se diz respeito as informacdes disponiveis para C e
Cp do aerofolio. Alem disso, optou-se por ndo utilizar angulos de ataque maiores do que

os de estol.

Os valores de alcance maximo e autonomia maxima foram calculados
considerando a combinacdo dos dois pardmetros, para cada envergadura analisada. Os
angulos foram variados em 0,1° para 0 maior refino dos resultados. Foram analisados
111 valores de angulo de ataque (0° a 11°) e 41 valores de angulo de tor¢éo (-2° a 2°),
resultando em um total de 9102 combinacbes para cada envergadura analisada

(considerando o céalculo para alcance maximo e autonomia maxima).

Dentre a nuvem de dados calculada, foi escolhido o valor maximizado de
C./Cp, para alcance maximo, e C_**/Cp, para autonomia maxima. A metodologia
adotada prevé a andlise de cada resultado em funcdo dos angulos 6timos encontrados,
no intuito de avaliar se os valores de desempenho 6timos encontram-se proximos as
fronteiras do calculo. Para os casos onde o valor 6timo foi encontrado na fronteira, fez-
se uma andlise para avaliar a diferenca percentual entre o valor encontrado e valores em
regides proximas. Desta forma, foi possivel estipular para cada envergadura, o valor de

desempenho 6timo, fazendo varia¢des no angulo de ataque e no angulo de tor¢éo da asa.
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4.4. Otimizacao estrutural

Para a realizacdo da otimizacdo estrutural, foram seguidos 0s seguintes passos:

e Escolha do material a ser utilizado;

e Modelagem de elementos finitos e condi¢des de contorno
e Andlise de resisténcia do material;

e Dimensionamento das longarinas;

e Determinacdo de uma longarina com geometria otimizada;

4.4.1. Material

O material escolhido para ser utilizado na longarina é o 2024-T351, uma
liga de aluminio extensamente utilizada na industria aerondutica, aplicada geralmente
onde ha presenca de grandes esforcos de tracdo/compressdo, devido a sua boa rigidez
mecanica e resisténcia a fadiga. A opcdo por este material teve como base a melhor

correlacdo com os modelos analiticos, visto que seu comportamento € isotrépico.

Na literatura, sdo encontrados varios valores de tensdo permissivel do
material, que dependem principalmente da forma de manufatura da liga, tamanho da
bitola, tratamento térmico utilizado. Diferencas de manufatura podem ser levadas em
conta na construcdo final da peca, sendo que cada processo pode agregar resisténcia

mecanica diferente ao componente.

Desta forma, foi realizada uma investigacdo em varias referéncias (dentre
eles fornecedores e fabricantes) para se estipular um valor de tensdo de escoamento e
ruptura a ser considerado no trabalho. Os valores de massa especifica, moédulo de
elasticidade e coeficiente de Poisson foram mantidos constantes, devido a sua baixa ou

nenhuma variagao.

A TAB. 4.11 mostra trés referéncias consultadas para a definicdo das
tensbes permissiveis do material utilizado e a TAB. 4.12 mostra os admissiveis de
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tensdo para trés referéncias consultadas (dentre livros e informagdes comerciais), e
listadas no final do trabalho. Foi realizada uma média entre os valores e uma
aproximacao conservadora para o dimensionamento. Conforme checado nas referéncias
abaixo, uma média foi realizada para achar o valor ideal de tens&o a ser utilizado para o
calculo. Como as analises deste trabalho consideram carregamentos limites, assume-se
que o componente deve suportar a carga limite sem que haja nenhuma deformacéo
residual. Desta forma, todas as tensbes calculadas devem permanecer abaixo do limite

de escoamento do material.

TABELA 4.11 - Referéncias para defini¢do das propriedades do material.

1 Mechanics and Mechanics of Fracture: An introduction. Appendix 7.

2 ASM Aerospace Specification Metals Inc. Aluminum 2024-T4; 2024-T351.

Continental Steel & Tubes Co. 2024-T351-600-605-1445, Aluminum Plate -
Series 2024-T351.

TABELA 4.12 - Caracteristicas do material.

Aluminio 2024 Tenséo (MPa)
Referéncia Escoamento Ruptura
1 304 449
2 324 469
3 324 469
Média 317 462
Considerado 300 450

Como o valor de admissivel pode variar conforme a espessura da chapa
matriz utilizada, foi considerado uma margem de seguranga de 10% de maneira
conservadora. A TAB. 4.13 mostra o resumo final das propriedades do material

consideradas para o dimensionamento da longarina.
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TABELA 4.13 - Propriedades do aluminio 2024-T351.

Material 2024-T351
Densidade (kg/m3) 2800
Modulo de Elasticidade (GPa) 73,1
Modulo de Cisalhamento (GPa) 28,0
Poisson (-) 0,33
Tensao de Escoamento (MPa) 300
Tenséo de Ruptura (MPa) 450

4.4.2. Modelagem de elementos finitos

A modelagem de elementos finitos partiu da escolha do software a ser
utilizado, da especificacdo das condi¢des de contorno e da validacdo analitica e estudo

de malha, conforme metodologia apresentada abaixo.

4.4.2.1. InformacGes de modelagem

Para a anélise em elementos finitos, foi utilizado o software LISA® verséo
livre, que apresenta uma plataforma que permite analises de varios sistemas (estruturais,
térmicos, etc), com uma limitacdo de 1300 nds. Devido ao estudo se restringir somente

a longarina, este nimero foi suficiente para a execugdo da analise estrutural.

Para a analise, foram utilizados elementos de casca que representam um
quadrilatero com um né em cada extremidade, sendo que cada n6 possui 6 graus de
liberdade (rotacdo em torno X, y e z; translagdo em X, y e z) conforme FIG. 4.18. Para
cada elemento foi dada uma propriedade contendo a sua espessura e 0 seu material

(densidade, madulo de elasticidade e coeficiente de Poisson).
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FIGURA 4.18 - a) Elemento CQUAD4 e sistema de coordenadas; b) TensGes em um elemento
CQUADA4.

Fonte: Autodesk Nastran.

Segundo formulagdes provenientes do software, as cargas sdo aplicadas
considerando a aresta lateral do elemento de placa, sendo dividida entre os nos

adjacentes, conforme FIG. 4.19.

z
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X

FIGURA 4.19 - Regido de aplicacdo das cargas no modelo de elementos finitos.
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Para automatizar o processo de andlise estrutural, foi criado um modelo
base, com as cargas distribuidas nas sete estacGes ao longo da envergadura e com as
condicdes de contorno previamente aplicadas. Desta forma, foi possivel avaliar
diferentes envergaduras alterando somente a escala das dimensdes no eixo Y do sistema
de coordenadas (diregéo crescente da envergadura). Todos os modelos de longarina
construidos possuem o mesmo numero de elementos e nds, sendo que a variacdo
decorre somente no tamanho de cada elemento. A TAB. 4.14 abaixo mostra

informagdes para 0 modelo base.

TABELA 4.14 - Informag6es sobre os modelos utilizados.

b/ bret NUm. n6s | Nim. Elementos | Comprimento elem.(mm)

1,00 1266 1050 167

4.4.2.2. Condicges de contorno

A aplicacdo das cargas se deu em sete estacdes igualmente espacadas ao
longo da envergadura, de acordo com a distribuicdo de carregamentos e o diagrama de
esforcos cortantes de cada modelo. A FIG. 4.20 ilustra os pontos de aplicacdo de carga

na asa base.
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FIGURA 4.20 - Pontos de aplicacdo de cargas no modelo.
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A longarina foi engastada nos nés da sua extremidade, nos seis graus de
liberdade, restringindo assim os movimentos de translacdo e rotagdo nos trés eixos
(FIG. 4.21).

z
L’;
x

FIGURA 4.21 - Restri¢do nos nos da raiz da longarina.

4.4.2.3. Validacdo analitica

Para a validacdo analitica, optou-se por um modelo de analise estrutural
simples de uma viga engastada com uma carga pontual aplicada na sua extremidade
livre. As dimens@es da viga e os valores de carga aplicados s@o de magnitude similar
aqueles aplicados nos modelos da longarina. A FIG. 4.22 mostra a viga com a carga
aplicada.



/I ——

100N

|

FIGURA 4.22 - Exemplo de viga engastada com carga aplicada.

A deformacdo da viga (flecha) foi calculada e entdo foi comparada com
modelos de elementos finitos com diferentes tamanhos de malha. A segéo transversal A
é quadrada de lados iguais a 100 milimetros (e area igual a 10000 mm?). A TAB. 4.15

10000 mm

abaixo mostra os parametros de célculo.

TABELA 4.15 - Célculo da deformada.

Material Aluminio 2024
P (N) 100,00
H(mm) 10000,00

E (MPa) 73000,00

I (mm?) 8333333,33

A (mm?) 10000,00

Y (mm) 54,79

O valor da deformada no célculo analitico foi de 54,79 mm. A FIG. 4.23 e
TAB. 4.16 apresentam o resultado do calculo utilizando MEF (modelo de elementos

finitos) para diferentes tamanhos de malha, a fim de se obter correlacdo. Neste caso, o

deslocamento maximo foi de 54,73 mm.
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FIGURA 4.23 - Deslocamento no modelo de validagéo.
TABELA 4.16 - Deformada do MEF para diferentes tamanhos de malha.
Material L (mm) P (N) Iz/lrr?rlgi Deformada(mm) le(e;;)e)nga
50 54,76 -0,05
100 54,73 -0,11
- 150 54,71 -0,15
Aluminio 2024 10000 100 550 5475 20,07
500 54,49 -0,55
1000 54,13 -1,20

A TAB. 4.16 mostrou que a andlise realizada com diferentes tamanhos de

malhas ndo apresentou diferencas significativas em termos de deslocamento. Assim,

assume-se que tamanhos de malha dentro do intervalo analisado podem ser adotados

para a construcdo do modelo de elementos finitos.

Para a correlacdo analitica dos valores de tensdo, a carga foi aumentada para

1000N a fim de se aumentar a sensibilidade do modelo virtual. A TAB. 4.17 mostra 0s

parametros utilizados na analise.

TABELA 4.17 - Pardmetros para calculo da tensdo de flexdo.

Material Aluminio 2024
P (N) 1000,00
H(mm) 10000,00
I (mm4) 8333333,33
y(mm) 50,00
o Flexdo (MPa) 60,00
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O valor da tensdo de flexdo pelo célculo analitico foi de 60 MPa. A TAB.
4.18 abaixo apresenta o resultado do calculo utilizando modelo de elementos finitos

para diferentes tamanhos de malha.

TABELA 4.18 - Tensdo do MEF para diferentes tamanhos de malha.

Material H(mm) P (N) |Malha(mm) | o Flexdo (MPa) | Diferenca %
50 60,64 +1,07
100 59,36 -1,07
-~ 150 59,21 -1,32
Aluminio 2024 | 10000 1000 250 59,34 110
500 57,23 -4,62
1000 54,25 -9,58

Tendo em vista os resultados apresentados, o tamanho de malha médio
utilizado nas analises apresentou boa correlagio com o modelo de validacéo,
permanecendo dentre a faixa de 100 e 250 milimetros. Desta forma, o modelo de
elementos finitos foi validado quanto a sua precisdo numérica em relacdo ao modelo

analitico.

4.4.3. Analise de resisténcia do material

Para a avaliacdo do componente, foi aplicado o critério de que a tenséo
encontrada no componente nao deve exceder a tensdo de escoamento do material. Para

todos os casos, foi calculada uma margem de segurancga, conforme EQ.4.10.

Oadmiss fvel -1

M.S.= (4.10)

Ocalculada
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Onde Gagmissivel € @ tensdo suportada pelo material (tensdo de escoamento ou
ruptura, dependendo do critério) € Ocaculada € @ t€NSA0 encontrada no componente de
acordo com a carga aplicada. Como critério de analise, a margem de seguranca foi
fixada em 10% para o comparativo de todas as longarinas calculadas. A justificativa da
escolha de 10% € que, além de servir de base comparativa para analise das propostas,
qualquer incremento de carga que atua sobre a asa pode ser facilmente fatorado da
margem de seguranca, considerando que as analises ocorrem somente no regime linear

da curva tensdo/deformacgéo do material.

4.4.4. Dimensionamento das longarinas

O dimensionamento das longarinas partiu da determinagdo das limitagdes
geométricas de cada modelo, de acordo com o aerofélio utilizado em cada proposta. A
longarina correspondente a asa base (1.0) serviu como modelo inicial para a otimizagéo
da estrutura, sendo que a massa meta gira em torno de 100 quilos, conforme estimativa

de massa inicial. As etapas realizadas estdo descritas nas se¢0es abaixo.

4.4.4.1. Dimens0Oes consideradas

Conforme explicado na se¢do 3.1.1, a viga | é dimensionada pelas mesas
(largura e espessura das mesas superior e inferior) e pela alma (espessura e altura). Os
valores de altura e largura da viga foram dimensionados de acordo com as limitagdes
fisicas provenientes dos perfis de aerofolio utilizados em cada proposta. Desta forma,
foi possivel dimensionar diferentes longarinas para cada asa, de forma a encontrar o
modelo que atendesse os critérios descritos pela norma e também tivesse o menor peso

possivel.

Para estipular a altura maxima de cada longarina, foi considerada a altura
méaxima do perfil aerodindmico de cada asa, conforme FIG. 4.24. Do valor maximo de
cada perfil, foram subtraidos 30 milimetros referentes aos painéis, revestimentos e

algum outro equipamento que possa vir a ser instalado na asa.
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A largura maxima de cada mesa também foi limitada de acordo com a
referéncia geométrica dada por cada perfil. A estimativa foi feita da seguinte maneira:
foi especificada uma faixa de valores na corda, onde a espessura do aerofélio se torna
méaxima. Foram escolhidos trés pontos que representam os valores de méxima espessura
do perfil, sendo que cada um possui uma posicao correspondente na corda. A FIG. 4.24
mostra a posicdo de acomodacdo da longarina, na regido de méaxima espessura do

aerofdlio.

Liebeck LA2573A
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FIGURA 4.24 - Posicao de acomodagdo da longarina no perfil.

Pela figura, nota-se que a regido de maxima espessura é compreendida entre
as posicdes de aproximadamente 605 milimetros e 739 milimetros em rela¢do ao ponto
de zero da abscissa, resultando em uma diferenca entre as duas estacOes de 135
milimetros. Logo, assume-se que a longarina pode ser acomodada dentro desta regido,
com altura maxima de 320 milimetros (ja descontados os 30 milimetros) e largura
maxima das mesas de 135 milimetros. Desta forma, a abordagem torna-se conservadora,
estabelece uma base comparativa para todas as longarinas e assume que, em termos de
manufatura, as longarinas possuem dimensdes proximas, variando somente a escala em
comprimento. A TAB. 4.19 abaixo mostra a posicdo na corda e a espessura

correspondente de cada longarina.



95

TABELA 4.19 - Informag6es geométricas dos aerofélios das propostas.

1,00
C (mm) t(mm)
P1 605 319
P2 671 322
P3 740 322
| Diferenca (P3 - P1) 135 321
| Considerado 100 360

4.4.4.2. Otimizacao das dimensbes

O dimensionamento inicial contemplou a largura das mesas fixas, limitadas
em 100 milimetros, e a altura maxima do aerof6lio subtraidos 30 milimetros, conforme
apresentado na sec¢do anterior. Para achar a geometria otimizada da longarina, partiu-se

da asa base, com as seguintes dimens0es iniciais, conforme TAB. 4.20.

TABELA 4.20 - Dimens0es inciais da longarina.

Dimensédo (mm)
b/2 35000
Altura da alma 300
Largura das mesas 100
Espessura alma 1.5
Espessura mesas 10
Altura total 320

Os resultados da andlise da longarina inicial sdo mostrados na FIG. 4.25 e
compilados na TAB. 4.21.
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von Mises Stress, Midplane
275.7

= 262
248.2

234.4

FIGURA 4.25 - Resultado de tensdo do modelo de elementos finitos.

TABELA 4.21 - Resultado do dimensionamento inicial.

Peso meta | Peso Total | Desloc. Z | Tenséao Tensédo Permissivel

(kg) (kg) (mm) | (MPa) (MPa) M.S. (%)

100 240.1 8143 276 300 9%

Nota-se que a massa encontrada ficou muito acima da meta estipulada e a
concentracdo de tensbes deu-se proximo a raiz da longarina. Desta forma, foi realizada
um novo dimensionamento, considerando a largura das mesas superior e inferior na raiz
da longarina de 100 milimetros. Assim, as dimensGes de largura da mesa foram
reforcadas proximas a raiz e aliviadas ao longo da envergadura, no sentido da ponta da
asa, até se atingir a rigidez estrutural para suportar a carga. A dimensdo minima
considerada foi de 1 milimetro no final da envergadura. A FIG. 4.26 mostra o resultado
final das longarinas, do dimensionamento inicial para o final, e a TAB. 4.22 o

comparativo dos resultados.
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FIGURA 4.26 - Comparativo do formato otimizado das longarinas.

TABELA 4.22 - Comparativo entre o dimensionamento inicial e final.

Desloc. Z Tensdo Tensdo
Longarina Massa (kg) (mm)' (MPa) Permissivel | M.S. (%)
(MPa)
Inicial 240,1 8143 276 300 9
Final 125,6 12090 273,2 300 10

A TAB. 4.23 mostra 0 comparativo de areas das mesas das longarinas. Foi
retirado cerca de 58% de material de cada mesa, sem comprometer a margem de
seguranga. As dimensdes da alma (altura e espessura) foram mantidas constantes. A
FIG. 4.27 mostra as mesas sobrepostas e as respectivas dimensdes na largura (eixo X) e
comprimento (eixo Y).

TABELA 4.23 - Comparativo das areas das mesas e as respectivas massas.

Mesa Inicial Mesa Final
Espessura (mm) 10,0 10,0
Area (m?) 35 1,46
Massa (kg) 98,0 40,8
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FIGURA 4.27 - Area das mesas de cada longarina ao longo da envergadura.

E importante frisar que, para todas as longarinas dimensionadas, foi mantida
a mesma configuracdo de largura das mesas, devido ao bom resultado apresentado na

longarina base. Desta forma, as variagdes para envergadura ocorreram somente em

escala, na direcdo Y.

Final
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5. RESULTADOS

Este capitulo apresenta o resultado da otimizacdo para condi¢bes de
autonomia maxima e alcance maximo. Foram otimizados trés formatos diferentes de
asas, que sdo apresentados em sequéncia de execugdo. Em suma, a sec¢do 5.1 apresenta
detalhes gerais sobre o processo de otimizacdo, a secdo 5.2 apresenta o resultado da
otimizacdo da asa retangular, a secdo 5.3 apresenta os resultados para a asa trapezoidal e
a secdo 5.4 apresenta os resultados de otimizacdo da asa bi-trapezoidal. Na se¢éo 5.5, é
apresentado um sumario com todas as propostas reunidas. Os valores 6timos foram
comparados com os valores 6timos da asa base para cada situacdo, com o respectivo
angulo de ataque, angulo de torcdo da asa, afilamentos e posicdo de transicdo dos
trapézios, no caso da asa bi-trapezoidal. Todos os resultados foram aferidos
considerando a aeronave em voo nivelado a 10000 metros de altitude.

5.1. Método de avaliacdo dos valores 6timos

Para condicdo de maxima autonomia, o valor de C, '°/Cp deve ser
maximizado e, para maximo alcance, o valor de C,/Cp deve ser maximizado. Desta
forma, a variagdo dos angulos de ataque e torcdo, envergadura, afilamento e ponto de
transicdo dos trapézios (para a asa bi-trapezoidal) dentro das fronteiras delimitadas

permitiu encontrar qual o pard@metro 6timo para as condi¢des avaliadas.

Em relacdo aos angulos de ataque e torcdo, foram delimitadas as seguintes
fronteiras: angulo de ataque variando de 0° a 11° (111 valores) e angulo de torgéo
variando de -2° a 2° (41 valores), ambos com passo de 0,1°. No total, cada asa
apresentou uma combinacdo de 9102 a&ngulos de ataque e tor¢do (sendo 4551 para
autonomia e 4551 para alcance) para cada envergadura analisada (considerando que
cada envergadura apresenta um afilamento/ponto de transi¢cdo). A avaliacdo dos
resultados nas tabelas foi feita através um gradiente de cores para identificar as regides

onde os valores sdo minimos/maximos, onde os valores em verde tendem a serem 0s
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6timos. A TAB. 5.1 mostra 0 exemplo de formatacdo das tabelas para C,.**/Cp

calculados para a asa base.

TABELA 5.1 - Resultados de C,**/Cp para a asa 1.0 (base) com variagdo de 1°.

Angulo de ataque (°)
0,0 | 1,00 | 2,00 | 3,00 4,00 | 5,00 6,00 7,00 8,00 9,00 |10,00| 11,00
> -2 10,00 | 0,88 | 8,83 | 18,90 | 28,02 | 33,04 | 36,74 | 39,26 | 40,34 | 40,83 | 40,97 | 40,68
’3 -1 10,00 | 4,20 |12,76| 24,11 | 30,35 | 34,42 | 37,56 | 39,47 | 39,98 | 40,35 |40,31| 39,86
g 0 |000| 7,77 |17,16| 27,57 | 31,70 | 35,46 | 38,02 | 39,24 | 39,51 [ 39,76 |39,53| 38,95
:% 11000 | 11,51 |22,94| 29,33 | 32,96 | 36,10 | 38,15 | 38,66 | 38,99 | 39,03 |38,66| 37,99
(<CE 2 | 0,00 | 15,65 |26,01| 30,40 | 33,87 | 36,42 | 37,83 | 38,04 | 38,33 | 38,20 |37,72| 39,72

Como exemplo, no caso especifico da TAB. 5.1, o valor maximo de

C.*°/Cp (40,97) foi encontrado na fronteira, com angulo de ataque de 10° e angulo de

torcdo de -2°. Para refinar a andlise, foi computado um novo resultado com variacfes de

0,1° nos angulos de ataque e tor¢éo, o que possibilitou a geracdo de dados mais precisos

para a avaliacdo geral de cada asa. Em asas onde os valores maximos foram encontrados

em alguma fronteira, foi realizado o seguinte procedimento mostrado na FIG. 5.1.

CL13/Cp ou Cr/Cp maximo
se encontra em alguma fronteira?

Em

v

Avaliacao do
parametros vizinhos

¥

Diferenca entre os pardmetros da
vizinhanca menor que 1%?

Escolhe ponto proximo ao valor
maximo, com diferenca de + 0,2°

FIGURA 5.1 - Procedimento de analise dos parametros C,**/Cp e C,/Cp.
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Desta forma, foi possivel assegurar que valores maximos dos parametros
avaliados ndo fossem calculados na fronteira. O critério de avaliagdo das regides
proximas possibilitou assegurar valores dentro das tabelas, onde a diferenca de
resultados de angulo de ataque/torcéo e parametros de desempenho fosse minima. Este
processo foi realizado para todos os casos avaliados até se chegar ao resultado 6timo

para maxima autonomia e maximo alcance.

5.2. Otimizacdo da asa retangular

A partir dos valores 6timos dos parametros aerodinamicos (C_*%/Cp e
CL/Cp) para célculo de desempenho descritos anteriormente, foi possivel calcular a
autonomia e alcance para cada alternativa de asa retangular proposta. Partindo da
primeira especificacdo de realizar a analise da asa base com a adi¢cdo de quatro
propostas de modificacdo, foi adotada a seguinte estratégia de acordo com os resultados

encontrados.

5.2.1. Processo de otimizacdo da asa retanqular

Para a avaliacdo dos parametros, foi fixada uma altitude de 10000 metros,
considerando um voo intermediario da aeronave para fins de avaliagdo global de

desempenho das asas consideradas.

e Varredura da envergadura com fatores de 0,80 a 1,20, utilizando intervalos de
0,10: criadas 4 propostas de modificagédo da envergadura, que correspondem a
diminuicdo em 10% e 20% e o aumento em 10% e 20% do valor original (70
metros). A partir desta analise, foi possivel focar nas asas que apresentaram
potencial para maximizar o desempenho. A FIG. 5.2 mostra o resultado do

calculo da autonomia méaxima para as cinco asas iniciais.
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Altitude: 10000 metros
14,5

14,0

13,5

13,0

Tempo de voo (hh)

12,5

12,0
0,80 0,90 1,00 1,10 1,20

b/ b

FIGURA 5.2 — Resultados de autonomia para as cinco propostas iniciais.

O grafico mostra que 0 maximo tempo de voo € atingido entre as asas 1,0
(base) e 1,10 (aumento de 10% no valor original). Nesse caso, “b” corresponde a
envergadura alterada e “byr corresponde a envergadura original. E possivel observar
qgue houve uma diferenca consideravel entre a asa 0,80 e a asa 1,10, o que leva a
conclusdo que o aumento em envergadura, em um primeiro momento, favorece a
autonomia da aeronave até certo ponto, onde a curva comeca a decrescer. A FIG. 5.3

apresenta o resultado em termos de alcance maximo.
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Altitude: 10000 metros

820

800

£

3

< 780

S

-

S 760

oy

o

S 740

C

«3

(7]

Fa 720
700
0,80 0,90 1,00 1,10 1,20

b/b

ref

FIGURA 5.3 — Resultados de alcance para as cinco propostas iniciais.

Novamente, o aumento da envergadura favoreceu o desempenho da
aeronave, desta vez nos valores de alcance méaximo. Foi assumido que a asa 6tima para
alcance maximo esteja na faixa entre aproximadamente 1,05 e 1,15 (aumento de 5% e
15% respectivamente). O resultado encontrado levou ao refino da analise, conforme

mostrado a seguir.

e Varredura utilizando fatores de 0,95 a 1,15, com intervalos de 0,05: o resultado
preliminar mostrou uma tendéncia de que os valores de 6timo desempenho
fossem encontrados entre 1,05 e 1,15, tanto para alcance maximo quanto para
autonomia maxima. A FIG. 5.4 mostra a curva com 0s pontos de distancia
percorrida para alcance maximo e a FIG. 5.5 mostra a curva para os pontos de

tempo de voo para autonomia maxima.
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Altitude: 10000 metros
14,2

14,0
13,8
13,6
13,4
13,2
13,0
12,8
12,6
12,4
0,80 0,85 0,90 0,95 1,00 1,05 1,10 1,15 1,20
b/b

Tempo de voo (h)

ref

FIGURA 5.4 - Inclusdo das asas 0,95, 1,05 e 1,15 para avaliagdo da autonomia.

Altitude: 10000 metros
820

800

780

760

Distancia percorrida (km)

0,80 0,85 0,90 0,95 1,00 1,05 1,10 1,15 1,20
b/ bref

FIGURA 5.5 - Inclusdo das asas 0,95, 1,05 e 1,15 para avaliagdo do alcance.

Os resultados refinados confirmaram que, no caso da autonomia maxima, o
valor de envergadura 6timo estd compreendido entre 1,05 e 1,10, ou seja, entre um
aumento de 5% e 10% do valor da envergadura original. Para alcance maximo, pode-se
afirmar que o valor de envergadura 6timo esta ao redor de 1,10. Desta forma, para a
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obtencdo da asa 6tima para cada caso, foi realizada uma nova varredura entre as asas 1,0
(base) e a asa 1,20 (aumento de 20%), com variacdes da ordem de 1%, totalizando 16

novos casos de analise.

Os valores de autonomia e alcance foram calculados em fungdo das
caracteristicas estruturais e aerodindmicas de cada asa. Cada longarina foi dimensionada
separadamente para as oito asas apresentadas acima, de acordo com as caracteristicas
aerodinamicas e cargas de cada modelo. De maneira a viabilizar o calculo de mais 16
propostas de asas (16 longarinas), foi gerada uma curva de estimativa de massa partindo
das oito longarinas previamente calculadas. Os pontos calculados foram plotados e
permitiram a extracdo de uma curva de tendéncia, resultando em uma equacao
polinomial de terceiro grau. Desta forma, foi possivel estimar a massa para qualquer asa
dentro do intervalo de fatores de 0,80 a 1,20. A FIG. 5.6 abaixo mostra as asas
calculadas (marcacdo em vermelho) e a linha de tendéncia representada por uma

equacao polinomial de terceiro grau (em azul).

12000 11521
11500 X
y = 28911x3 - 74036x? + 67009x - 12256 10822
11000 N
10500 10351 _~7M
= 9976 X
< 10000 9626 N
2 9382 \14
o 9500 9136 N “B
g 7N
90008776 72
4
AN
8500
8000
0,80 0,85 0,90 0,95 1,00 1,05 1,10 1,15 1,20
b /b
X Asas calculadas Polindémio (Asas calculadas)

FIGURA 5.6 - Curva de estimativa de peso para cada asa avaliada.

Com a estimativa de massas para qualquer asa no intervalo de fatores de

0,80 a 1,20, foi possivel encontrar os valores de autonomia e alcance para todas as
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propostas no intervalo de interesse (1,0 a 1,20), com variagdes de 1%. Os resultados
finais para condicao de autonomia maxima e alcance maximo sdo mostrados na FIG. 5.7

e na FIG. 5.8, respectivamente.

Altitude: 10000 metros

14

13

Tempo de voo (h)

12
0,80 0,85 0,90 0,95 %?8 1,05 1,10 1,15 1,20
ref

FIGURA 5.7 - Resultado da anélise da autonomia refinada.

Altitude: 10000 metros

820
810
800
790
780
770
760
750
740
730
720
0,8 0,85 0,9 0,95 1 1,05 1,1 1,15 1,2

Distancia percorrida (km)

FIGURA 5.8 - Resultado da andlise do alcance.
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Para a condicdo de maxima autonomia, a asa 1,04 foi a que apresentou o
melhor desempenho. Em voo nivelado a 10000 metros, a asa consegue voar por 14
horas e 15 minutos até descarregar totalmente a bateria. Para a condicdo de maximo
alcance, a asa 1,09 foi a que apresentou o melhor desempenho, podendo voar por 815,2

km com a carga de bateria.

Uma andlise detalhada das asas 6timas € apresentada a seguir. Foi realizado
um comparativo em relacdo a asa base, no intuito de quantificar perdas e ganhos de cada

modelo em termos estruturais e aerodinamicos.

5.2.2. ParAmetros 6timos da asa retangular para maxima autonomia

O resultado da otimizacdo mostrou que a asa 1,04 (o que representa um
aumento de 4% na envergadura) apresentou o melhor desempenho em termos de
autonomia. A TAB. 5.2 mostra os resultados da asa 1,04 em comparagdo com 0S
resultados da asa base retangular, para condi¢des de maxima autonomia.

TABELA 5.2 - Resultados da asa retangular para autonomia étima.

Retangular base | Retangular otim. %
b/Dye 1,00 1,04 -
b (m) 70,0 72,8 +4,0%
c (m) 2,57 2,47 -3,9%
Alongamento 27,22 29,44 +8,2%
Massa total (kg) 981,2 1005,6 +2,5%
Max. C.*%ICp (-) 41,75 43,61 +4,5%
Angulo de ataque (°) 10,8 10,8 -
Angulo de tor¢io (°) -0,9 -0,7 -
Max. Autonomia (hh:mm) 14:10 14:15 +0,59%
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Os resultados mostraram que aumento da envergadura em 4% refletiu no
aumento do tempo de voo na ordem de 0,59%, chegando a 14 horas e 15 minutos de
autonomia a 10000 metros de altitude. Neste caso, a asa 6tima é 8,2% mais alongada e
2,5% mais pesada que a asa base. Em termos de aerodinamica, o valor de C,*?/Cp para
a asa 1,04 6tima é 4,5% maior em relacdo a base. O angulo de ataque € de 10,8° e 0 de
torcdo de -0,7°. Se levarmos em considera¢do que VANT’s de elevada envergadura tem
como meta a permanéncia em voo durante longos periodos, o0 aumento de autonomia
pode ser significativo se extrapolarmos as horas de voo para dias. Considerando que,
dependendo da configuracdo adotada, podem permanecer voando por até 6 meses (ou
180 dias), por exemplo, somente com o aumento da envergadura, a aeronave pode
chegar a ganhar entre 1 e 2 dias de operacdo devido somente aos ganhos aerodinamicos

provenientes do aumento da envergadura.

5.2.3. Parametros 6timos da asa retangular para maximo alcance

Em termos de alcance méximo, a asa 1,09 (aumento de 9% na envergadura)
foi a que apresentou o melhor desempenho, ou seja, percorreu a maior distancia em voo

nivelado. A TAB. 5.3 mostra os resultados da asa 6tima comparados aos da asa base.

TABELA 5.3 - Resultados da asa retangular para alcance 6timo.

Retangular base Retangular otim. %
b/byes 1,00 1,09 %
b (m) 70,0 76,3 +9,0%
c(m) 2,57 2,36 -8,2%
Alongamento 27,22 32,33 +18,8%
Massa total (kg) 981,2 1044,6 +6,5%
Max. C/Cp (-) 41,28 44,26 +7,2%
Angulo de ataque (°) 9,8 10,4 -
Angulo de torcio (°) -1,8 -1,8 -
Maéx. Alcance (km) 802 815 +1,62%
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A TAB. 5.3 mostra que a asa 1,09 apresentou ganhos de 1,62% em distancia
percorrida quando comparada a asa base, ou seja, 0 alcance maximo é da ordem de 815
quildmetros. O aumento em 9% na envergadura acarretou também em uma diminuicéo
de 8,17% na corda e um aumento de 18,81% no alongamento da asa. O valor de C./Cp
aumentou em 7,2% em relacdo a asa base. Em relacdo a massa, a asa 1,09 ficou 6,5%
mais pesada. Os valores dos angulos de ataque e tor¢do 6timos encontrados foram de
10,4° e -1,8° respectivamente. Este resultado mostra que a melhor eficiéncia
aerodinamica aliada ao peso estrutural consistente gera resultados interessantes de
desempenho. Se considerarmos que a aeronave é dimensionada para permanecer longos
periodos no ar e que pode cobrir determinada regido, tem-se que este ganho é relevante
tendo em vista somente 0 aumento da envergadura e otimizacao dos angulos de ataque e

torgéo.

5.3. Otimizacgéo da asa trapezoidal

A otimizacdo da asa trapezoidal partiu de alteragcbes na envergadura,
afilamento e angulo de tor¢do na ponta de asa, quando se trata de variaveis geométricas,
e angulo de ataque, quando de trata de variavel operacional. Para vias de comparacao,
0s resultados apresentados nesta secdo sdo comparados aos resultados das asas

retangulares otimizadas para maxima autonomia e maximo alcance.

5.3.1. Processo de otimizacdo da asa trapezoidal

Para esta andlise, a otimizacdo foi feita considerando o0s seguintes
pardmetros: envergadura, afilamento, &ngulo de ataque e angulo de tor¢do. A TAB. 5.4

abaixo mostra os valores limites considerados para cada variavel otimizada.
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TABELA 5.4 - Dominio das variaveis otimizadas.

Minimo Méaximo Precisédo
b/brer(-) 1,0 1,25 0,01
r() 0,2 0,9 0,10
Ang. Ataque (°) 0,0 11,0 0,10
Ang. Torgéo (°) -2,0 2,0 0,10

O afilamento (1) foi variado de 0,2 a 0,9 (com passo de 0,1) pois, de acordo
com a bibliografia (Raymer, 1992), asas trapezoidais com afilamentos menores que 0,2

tendem a atingir o estol em regides proéximas a ponta das asas.

Para a viabilizacdo do dimensionamento das longarinas, uma metodologia
de estimativa de massas foi gerada a partir de longarinas pré-dimensionadas, onde foi
possivel montar um banco de informag6es onde foram relacionados os valores de corda
(e consequentemente altura) com as massas aproximadas em cada se¢éo principal da asa
(raiz, meio e ponta. As EQ. 5.1, 5.2 e 5.3 abaixo mostram as funcdes utilizadas para

estimar os valores de massa em cada regido da semi-envergadura.

1
f(y) = 130y% — 1060,6y + 2272,5 0< y< 3 (5.1)

5.2
F(y) = 361,1y% — 1767,7y + 22725 (5:2)

F(y) = 3249,9y2 —5303,2y + 2272,5 2/3<y <1 (5.3)

Onde “y” corresponde a posi¢do normalizada ao longo da semi-envergadura
(b/2). Neste caso, considerou-se satisfatorio que a diferenca entre a massa calculada e a
massa estimada seja por volta de +1%. Desta forma, foi possivel avaliar diferentes
modelos de asas com varios afilamentos, onde a variagdo das cordas ao longo da
envergadura € correlacionada diretamente com um determinado valor de massa na

posicao desejada.
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5.3.2. Parametros 6timos da asa trapezoidal para maxima autonomia

A TAB. 5.5 abaixo mostra os resultados calculados para a asa trapezoidal

com a autonomia maximizada.

TABELA 5.5 - Resultados da asa trapezoidal autonomia étima.

Retangular otim. | Trapezoidal otim. %

b/Dres 1,04 1,16 +11,5%

b (m) 72,8 81,2 +11,5%

cr (M) 2,47 3,69 +49,4%

cr (m) 2,47 0,74 -70,0%

A(-) 1,00 0,20 -79,9%

Massa total (kg) 1005,6 987,0 -1,8%

Max. C.*%ICp (-) 43,61 54,69 + 25,4%
Angulo de ataque (°) 10,8 10,5 -
Angulo de torgio (°) -0,7 1,4 -

Max. Autonomia (hh:mm) 14:15 18:24 +29,1%

Para a asa operando em condicBes de autonomia maxima, a envergadura
6tima é de 81,2 metros, o que representa um aumento de 16% em relacdo a retangular
base e 11,5% em relacdo a retangular otimizada para maxima autonomia. O afilamento
é de 0,2, e 0 &ngulo de torcdo 1,4°. A corda na raiz aumentou cerca de 49%, enquanto
na ponta diminuiu 70%, mantendo a area em planta fixa. A massa diminuiu 1,8% em
relacdo & retangular otimizada, enquanto o fator aerodinamico C,*?/Cp aumentou
25,4%, o que confirma a teoria de que asas trapezoidais possuem melhor
comportamento aerodindmico quando comparadas as retangulares. Em termos
operacionais, 0 angulo de ataque o6timo encontrado foi de 10,2°. O desempenho
aumentou cerca de 29%, sendo que a 10000 metros, a aeronave é capaz de voar por 18
horas e 24 minutos até a sua bateria se esgotar. Este resultado mostrou-se relevante e
prova que o desempenho em autonomia pode ser aumentado com a adogdo de uma

geometria trapezoidal na construcdo da asa em face aos modelos retangulares.
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5.3.3. Parametros 6timos da asa trapezoidal para maximo alcance

A TAB. 5.6 mostra os resultados da asa trapezoidal, comparados com a asa

retangular 6tima para alcance maximo.

TABELA 5.6 - Resultados da asa trapezoidal alcance étimo.

Retangular otim. | Trapezoidal otim. %
b/bres 1,09 1,22 +11,9%
b (m) 76,3 85,4 +11,9%
Cr (M) 2,36 3,51 +48,7%
cr (m) 2,36 0,7 -70,3%
A(-) 1,00 0,20 -80,1%
Massa total (kg) 1044,6 1032,0 -1,2%
Max. C./Cp (-) 44,26 51,19 +15,7%
Angulo de ataque (°) 10,4 10,2 -
Angulo de torcio (°) -1,8 1,8 -
Maéx. Alcance (km) 815 954 +17,06%

Em termos de alcance maximo, a envergadura 6tima encontrada foi de 85,4
metros, um aumento de 22% em relacdo a retangular base e de 12% em relacdo a
retangular otimizada. O aumento nos comprimentos de corda foi similar ao da asa
otimizada para autonomia maxima, sendo de 49% para corda na raiz e -70% para corda
na ponta. O afilamento 6timo encontrado foi de 0,2 e 0 angulo de tor¢éo foi de 1,8°. Em
voo, 0 angulo de ataque 6timo € de 10,5°. O fator C,/Cp aumentou aproximadamente
16%, o que mostra mais uma vez o0 aumento na eficiéncia aerodindmica de asas
trapezoidais em face as retangulares. O alcance por sua vez aumentou 17%, chegando a
954 quilébmetros para a asa trapezoidal 6tima. Novamente, este resultado encontrado foi

bastante relevante e apresenta ganhos importantes em eficiéncia da aeronave.
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5.4. Otimizacao da asa bi-trapezoidal

Para a otimizacdo da asa bi-trapezoidal, foi adotada a premissa de que
aeronaves projetadas e designadas a cumprir os tipos de requisitos e missdes descritas
anteriormente neste trabalho devem ter a autonomia maximizada. Em outras palavras,
VANT’s, considerando aplicagdes tipicas, devem ter o seu tempo em voo maximizado.
Desta forma, optou-se por avaliar a asa bi-trapezoidal tomando como referéncia o
resultado 6timo encontrado para a asa trapezoidal, onde a envergadura foi mantida em

81,2 metros (ou 16% maior que a retangular base).

5.4.1. Processo de otimizacdo da asa bi-trapezoidal

A partir da premissa adotada de fixar a envergadura de acordo com a asa
trapezoidal otimizada para maxima autonomia, foi possivel realizar uma avaliacdo dos
parametros que influenciam na definicdo geométrica da asa bi-trapezoidal, sendo eles:
corda na raiz, meio e ponta (andlogos as bases dos trapézios), ponto de transi¢do entre
0s trapézios (ponto de transicdo em 50% indica que o trapézio 1 vai da raiz da asa até o
meio da semi-envergadura, e o trapézio 2 vai do meio até a ponta da asa) e angulo de

torcao.

Para a otimizacdo, foram geradas 6 propostas de modificacdo baseadas no
comprimento das cordas na raiz e no ponto de transi¢do. Inicialmente, o ponto de
transicdo foi mantido no meio da semi-envergadura (50%), e as cordas na raiz e na
transicdo foram variadas em +5%, indicado pelo fator aplicado em cada proposta. Em
um primeiro giro de calculo de massa, a partir da elaboracdo das propostas de avaliacéo,
as longarinas foram dimensionadas para todos 0s casos 6 casos adicionais. A TAB. 5.7
abaixo mostra as propostas compiladas e a porcentagem de variagdo de massa para cada
caso, sendo que P1 corresponde a asa trapezoidal 6tima (ou seja, s@o utilizados os
valores nominais das cordas na raiz e na transicdo como referéncia para aplicacdo dos

fatores).
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TABELA 5.7 - Propostas de configuracdo das cordas para a asa bi-trapezoidal.

P1 P2 P3 P4 P5 P6 P7
Fator cg 1,0 1,0 1,05 0,95 1,0 1,05 0,95
Fator cyv 1,0 1,05 1,05 1,05 0,95 0,95 0,95
% Massa 0% +12% - -8% -5% + 2% +11%

A analise dos resultados de massas mostra que na proposta P4, houve a
diminuicdo da corda na raiz em 5% e um aumento na corda no meio em 5%, resultando
no menor peso entre todas as propostas avaliadas. O ponto P3 foi desconsiderado na
andlise por razfes construtivas: a corda na ponta ficou bastante pequena e praticamente
invidvel, visto que a &rea em planta é fixa e as cordas na raiz e transi¢cdo aumentaram em
5%.

Estudos preliminares mostraram que 0 ponto de transicdo para a
maximizacdo da autonomia estd em torno de 50% da semi-envergadura, com uma
tendéncia de melhora de resultados para valores maiores que 50%. Desta forma, foi
realizada uma varredura de 49% a 54% no ponto de transi¢do, com variacdo de 1%. Em
um segundo giro de célculo de massas (TAB. 5.8), as longarinas foram dimensionadas a
partir da variacdo do ponto de transi¢cdo, mantendo as cordas na raiz e na transicao

conforme os valores para a asa trapezoidal 6tima.

TABELA 5.8 - Segundo giro de dimensionamento das longarinas.

Da/Dref P1 (kg)
49 126,3
50 130,5
51 128,3
52 132,5
53 140,9
54 150,2

Com as longarinas dimensionadas de acordo com o primeiro e segundo
giros, foi adotada a premissa de que as porcentagens calculadas (acréscimo/decréscimo

no valor da massa) e mostradas na TAB. 5.8 poderiam ser aplicadas diretamente sobre
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as longarinas dimensionadas no segundo giro, sob a seguinte justificativa: o
comportamento estrutural da viga na direcdo da deformada (deslocamento vertical no
eixo Z) esta sujeito as propriedades derivadas do momento de inércia da secdo (1), que
por sua vez é em funcéo da altura da longarina. Como as propostas P2 a P7 tem a sua
altura variada ao longo da envergadura, visto que o valor da altura é calculado em
funcdo dos comprimentos de corda, pode-se assumir que o comportamento estrutural da
longarina é similar para cada caso independente do ponto de transicdo adotado.
Exemplificando, as massas calculadas na tabela TAB. 5.8 foram multiplicadas pelos
fatores calculados na TAB. 5.7, gerando resultados para P2 a P7. A TAB. 5.9 mostra a

estimativa de massa das longarinas para as 36 configuracdes de asa avaliadas.

TABELA 5.9 - Estimativa de massas das longarinas para asa bi-trapezoidal.

bi/brer | P1 (kg) | P2 (kg) | P4 (kg) | P5 (kg) | P6 (kg) | P7 (kg)
49 | 1263 | 1416 | 1157 | 120,0 | 1290 | 1396
50 | 1305 | 1463 | 1195 | 1240 | 1333 | 1443
51 | 1283 | 1439 | 1175 | 1219 | 1311 | 1419
52 | 1325 | 1485 | 1214 | 1259 | 1354 | 1465
53 | 1409 | 1579 | 1291 | 1339 | 1439 | 1557
54 | 150,2 | 1684 | 1376 | 142,7 | 1534 | 166,0

5.4.2. Pardmetros 6timos da asa bi-trapezoidal para maxima autonomia

A TAB. 5.10 mostra os resultados para condigdes de méxima autonomia da
asa bi-trapezoidal em comparacdo com a trapezoidal. Os afilamentos (A1 e Ap)

correspondem ao primeiro e segundo trapézios, respectivamente.
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TABELA 5.10 - Resultados da asa bi-trapezoidal para autonomia 6tima.

Trapezoidal otim. |  Bi-trapezoidal otim. %
b (m) 81,2 81,2 0,0%
b/bres 1,16 1,16 0,0%
Cr (M) 3,69 3,51 -5,0%
cm (M) 2,22 2,33 +5,0%
cr (m) 0,74 0,65 -11,8%
M (-) 0,60 0,66 +10,5%
A2 (-) 0,33 0,28 -16,0%
Ponto de transicao - 0,51 -
Massa total (kg) 987,0 965,1 -2,2%
Max. C.¥%/Cp (-) 54,69 55,00 +0,6%
Angulo de ataque (°) 10,5 10,4 -
Angulo de torgio (°) 1,4 1,4 -
Max. Autonomia (hh:mm) 18:24 19:08 +4,0%

Os resultados mostram que o ponto de transicdo 6timo encontrado foi em
51% do valor da semi-envergadura. A diminuicdo da corda na raiz em 5% e 0 aumento
da corda na transicdo em 5% acarretou em uma diminuicdo de aproximadamente 12%
no valor da corda na ponta. A massa total da aeronave diminuiu 2,2% e o coeficiente
C.*?ICp aumentou 0,6%. O angulo de torgdo permaneceu o mesmo encontrado na asa
trapezoidal 6tima. O angulo de ataque encontrado foi de 10,4°. Em termos gerais, 0
desempenho da asa bi-trapezoidal foi 4% maior quando comparado a asa trapezoidal
para condi¢Bes de maxima autonomia, chegando a 19 horas e 8 minutos de voo. Nota-se
que a diminuicdo da massa foi um fator importante para o aumento do desempenho,
visto que o coeficiente C,*%/Cp aumento somente 0,6%. De maneira geral, este
resultado se mostrou relevante, j& que mostra que o desempenho pode ser ainda

melhorado de acordo com a configuragdo geométrica adotada no projeto.



117

5.4.3. Parametros 6timos da asa bi-trapezoidal para maximo alcance

A TAB. 5.11 mostra os resultados da asa bi-trapezoidal otimizada para
alcance otimo. Embora a sua analise foi realizada tomando como referéncia a asa
trapezoidal otimizada para maxima autonomia, seu resultado foi comparado com a asa

trapezoidal otimizada para maximo alcance.

TABELA 5.11 - Resultados da asa bi-trapezoidal para alcance 6timo.

Trapezoidal otim. | Bi-trapezoidal otim. %
b (m) 85,4 81,2 -4,9%
b/Det 1,22 1,16 -4,9%
Cr (M) 3,51 3,51 -0,1%
cm (M) 2,11 2,33 10,5%
cr (m) 0,7 0,65 -6,7%
M (-) 0,60 0,66 10,6%
A2 (-) 0,33 0,28 -15,6%
Ponto de transicao - 0,51 -
Massa total (kg) 1032,0 965,1 -6,5%
Max. C./Cp (-) 51,19 48,95 -4,4%
Angulo de ataque (°) 10,2 10,0 -
Angulo de torgio (°) 1,8 1,7 -
Max. Alcance (km) 954 976 2,3%

Os resultados calculados para a asa bi-trapezoidal para maximo alcance
foram similares aqueles calculados para maxima autonomia. O ponto de transicdo
permaneceu em 51% do valor da semi-envergadura, as cordas na raiz e na transigdo
variaram em -5% e +5%, respectivamente. O angulo de torcdo 6timo foi de 1,7° e 0
angulo de ataque 10°. Neste caso, a aeronave ficou 6,5% mais leve e o coeficiente
CL/Cp 4,4% menor, o que pode ser explicado pelo fato de que a asa bi-trapezoidal néo
foi baseada na trapezoidal otimizada para maximo alcance. Embora o desempenho
aerodinamico tenha diminuido, o seu alcance maximo aumentou em 2,2%, passando de

954 para 976 quildmetros. 1sso prova que asas bi-trapezoidais podem ser dimensionadas
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com menor peso e isso reflete diretamente em seu comportamento em voo, tanto em
termos de alcance quanto de autonomia. Este resultado também mostra que o
desempenho em alcance pode ser ainda melhorado, visto que mesmo ao se utilizar uma
configuragdo que ndo é a 6tima (no caso da trapezoidal utilizada como referéncia), os

resultados apresentaram um aumento na distancia percorrida.

5.4.4. Analise de sensibilidade do resultados

Para avaliar a sensibilidade dos parametros variados na analise da asa bi-
trapezoidal, uma analise foi realizada no intuito de averiguar o comportamento da asa.
Foram utilizados valores nas vizinhangas de cada pardmetro e o desempenho foi
recalculado em cada caso. Foram geradas 10 propostas, sendo que a proposta P1 é a asa
bi-trapezoidal 6tima, tanto para autonomia quanto para alcance. Para cada proposta,
somente os parametros especificos foram alterados (os outros se mantiveram iguais a

P1). A TAB. 5.12 mostra as propostas e 0s parametros avaliados.

TABELA 5.12 - Avaliacdo de sensibilidade dos pardmetros otimizados.

Angulo de

Proposta | Ponto de transicao Cr Cm torcio® b/Dyet

P1 51% 95% 105% 1,4°/1,7° 1,16

P2 -1% - - - -

P3 1% - - - -

P4 - -5% - - -

P5 - 5% - - -

P6 - - -5% - -

P7 - - 506 - -

P8 - - - -0,2° -

P9 - - - +0,2° -

P10 - - - - -2%

P11 - - - - 2%

Tanalisado tanto para autonomia quanto para alcance
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A FIG. 5.9 mostra os resultados normalizados de desempenho para maxima

autonomia.
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FIGURA 5.9 - Resultados normalizados para condicdo de méxima autonomia.

Os resultados mostraram que nenhuma das alteragdes propostas gerou
ganhos em desempenho, para condi¢gdes de maxima autonomia. Embora a proposta P8
tenha se aproximado do resultado de P1, € inviavel pois o acréscimo de 0,2° no angulo
de tor¢éo viola a condicéo de que o angulo de ataque efetivo ndo pode ser superior ao
angulo de estol (11°) em nenhuma estagdo. Propostas P5 e P7 apresentam o pior
comportamento devido as dificuldades construtivas e de dimensionamento, o que leva a
um peso elevado.

A FIG. 5.10 mostra os resultados para condi¢do de méximo alcance.
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FIGURA 5.10 - Resultados normalizados para condi¢do de maximo alcance.

Assim como na analise para maxima autonomia, nenhuma das propostas
apresentou ganhos em termos de desempenho. Desta forma, pode-se considerar que 0s

resultados da analise de otimizacdo sdo consistentes.

5.5. Sumario dos resultados de otimizacéo

Nesta secdo sdo apresentados os resultados sumarizados da otimizacéo
realizada. Devido ao carater multidisciplinar deste trabalho, € importante notar a
evolucdo em termos de desempenho que as diferentes propostas apresentaram. Os

comparativos sao mostrados a seguir.

5.5.1. Maxima autonomia

A TAB. 5.13 mostra o sumario de resultados para condi¢cdes de maxima

autonomia.
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TABELA 5.13 - Sumario das asas otimizadas para maxima autonomia.

Retangular Retangular | Trapezoidal | Bi-trapezoidal

base otim. otim. otim.

b (m) 70 72,8 81,2 81,2

b/byes 1,00 1,04 1,16 1,16

Ccr (M) 2,57 2,47 3,69 3,506

cm (M) 2,57 2,47 2,22 2,326

cr (m) 2,57 2,47 0,74 0,653

AL (-) 1,00 1,00 0,20 0,66

22 (-) 1,00 1,00 - 0,28

Massa total (kg) 981,2 1005,6 987,0 965,1

Max. C.¥/Cp (-) 41,75 43,61 54,69 55,00
Angulo de ataque (°) 10,8 10,8 10,5 10,4
Angulo de torcio (°) -0,9 -0,7 1,4 1,4

Max. Autonomia 14:10 14:15 18:24 19:08

(hh:mm)

Alcance (km) 783 791 946 984

A FIG. 5.11 mostra o tempo de voo das asas otimizadas para condic¢des de
maxima autonomia.
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Retangular base Retangular otim.  Trapezoidal  Bi-trapezoidal
otim. otim.

Tempo de voo (hh:mm)

FIGURA 5.11 - Tempo de voo das asas otimizadas para maxima autonomia.
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A FIG. 5.12 mostra a diferenga em porcentagem das asas otimizadas em
relacdo a asa retangular base.

40%

35%

35%

30%
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Comparacdo com a asa retangular base (%)

0%
Retangular base  Retangular otim. Trapezoidal otim.  Bi-trapezoidal
otim.

FIGURA 5.12 - Comparacao das asas otimizadas para maxima autonomia em relagdo a asa retangular
base.

E possivel notar que a otimizacdo da asa retangular nio leva a grandes
ganhos em desempenho, especialmente quando se comparado as asas trapezoidal e bi-
trapezoidal. Embora os ganhos sejam menores quando se compara a asa bi-trapezoidal
com a trapezoidal, é relevante observar que apenas com a otimizacdo de parametros
geométricos e a manutencdo da area em planta, é possivel chegar a ganhos da ordem de
30% a 35% em desempenho.

A FIG. 5.13 mostra a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura
para todas as propostas otimizadas.
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FIGURA 5.13 - Distribuicao de sustentagdo ao longo da envergadura das asas otimizadas para maxima

autonomia.

A FIG. 5.14 mostra os formatos das asas otimizadas sobrepostos, em relacdo

a um quarto de corda.
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FIGURA 5.14 - Comparagdo dos formatos otimizados para maximo alcance.
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5.5.2. Mé&ximo alcance

Para as condi¢bes de maximo alcance, os resultados foram sumarizados na
TAB. 5.14 abaixo.

TABELA 5.14 - Sumério das asas otimizadas para maximo alcance.

Retangular | Retangular Trapezoidal Bi-trapezoidal

base otim. otim. otim.

b (m) 70,0 76,3 85,4 81,2

b/Det 1,0 1,09 1,22 1,16

cr (M) 2,57 2,36 3,51 3,51

cm (M) 2,57 2,36 2,11 2,33

cr (m) 2,57 2,36 0,7 0,65

M (-) 1,0 1,0 0,2 0,66

2 (-) 1,0 1,0 - 0,28

Massa total (kg) 981,2 1044,6 1032,0 965,1

Max. C./Cp (-) 41,28 44,26 51,19 48,95
Angulo de ataque (°) -1,8 -1,8 1,8 1,7
Angulo de tor¢éo (°) 9,8 10,4 10,2 10,0
Max. Alcance (km) 802 815 954 976

Autonomia (hh:mm) 13:31 13:50 18:04 18:53

A FIG. 5.15 mostra o comparativo grafico das distancias percorridas para as
asas otimizadas para maximo alcance.
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FIGURA 5.15 - Distancia percorrida das asas otimizadas para maximo alcance.

A FIG. 5.16 mostra o comparativo em porcentagem do desempenho de cada
asa em relacdo a asa retangular base.
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FIGURA 5.16 - Comparacdo das asas otimizadas para maximo alcance em relagdo a asa retangular base.
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Assim como nas asas otimizadas para autonomia, 0 aumento do
desempenho das asas trapezoidal e bi-trapezoidal foi bem superior ao da retangular.
Considerando que para maximo alcance a asa bi-trapezoidal teve como referéncia a asa
trapezoidal otimizada para autonomia, é possivel dizer que este resultado pode ser
maximizado, embora o comportamento em termos de porcentagem (principalmente a

diferenca entre as propostas) ndo fique notavelmente alterado.

A FIG. 5.17 mostra a distribuicdo de sustentacdo entre as asas otimizadas

para maximo alcance.
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FIGURA 5.17 - Distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura das asas otimizadas para maximo

alcance.

A FIG. 5.18 mostra o formato das asas otimizadas para maximo alcance

sobrepostas.
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FIGURA 5.18 - Comparacao dos formatos otimizados para méaximo alcance.
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6. CONCLUSAO

6.1. Comentarios finais

Os resultados da otimizagdo da asa retangular mostraram que, quando
comparados a asa base e voando a 10000 metros de altitude, 0 aumento da envergadura
em 4% refletiu no aumento do tempo de voo na ordem de 0,59%, chegando a 14 horas e
15 minutos de autonomia, ou seja, um aumento de 5 minutos em relacdo a asa base, para
condicbes de méaxima autonomia. Para alcance maximo, o aumento em 9% na
envergadura representou ganhos de 1,62% em distancia percorrida, ou seja, o alcance
méaximo passou de 802 quildmetros para 815 quildmetros. Neste caso, nota-se que
devido ao pequeno incremento no desempenho, a asa base ja esta dimensionada para
uma eficiéncia 6tima em termos de desempenho e alcance, considerando o formato

retangular.

A otimizacdo da asa trapezoidal levou a ganhos mais expressivos em termos
de autonomia e alcance. O tempo de voo aumentou cerca de 29%, chegando a 18 horas
e 24 minutos (ou 4 horas e 9 minutos a mais do que a asa retangular otimizada para
autonomia). Em termos de alcance maximo, a distancia percorrida chegou a 954
quildmetros, ante os 815 quilémetros da asa retangular otimizada e os 802 quilémetros

da asa base. Este aumento foi de 17,06% e 18,65%, respectivamente.

Finalmente, a otimizacdo da asa bi-trapezoidal levou a ganhos em relacdo as
asas previamente otimizadas, especialmente quando comparados os desempenhos das
asas retangulares base e 6timas. Para condi¢cdes de maxima autonomia, o desempenho
da asa bi-trapezoidal foi 4% maior quando comparado a asa trapezoidal chegando a 19
horas e 8 minutos de voo (um acréscimo de 42 minutos no tempo de voo). Em relacdo
ao alcance méaximo, a distancia percorrida passou de 954 quilémetros (asa trapezoidal

otimizada) para 976 quildmetros, um aumento de 2,3%.

Considerando que este tipo de aeronave é destinada a voos de longa
duracdo, é possivel admitir que os ganhos em desempenho devido a otimizagdo do
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projeto sdo relevantes, principalmente quando leva-se em conta que somente alteracfes

geométricas foram propostas, mantendo-se a area em planta da asa.

De modo geral, de acordo com a metodologia apresentada, foi possivel
avaliar cada proposta de asa para valores 6timos de desempenho aerodindmico e
estrutural, onde a massa foi minimizada. A metodologia se mostrou versatil para a
avaliacdo de diferentes formatos de asas, com inimeras combinacdes de angulos de
ataque e torcdo, aliados ao dimensionamento visando a diminuicdo de massa da

longarina.

6.2. Conclusdes gerais

De acordo com os estudos realizados, as seguintes conclusées podem ser

enumeradas:

1) O trabalho mostrou que, de maneira geral, 0 aumento da envergadura é
favoravel a eficiéncia aerodindmica, devido as relacdes entre coeficiente de sustentacdo

e arrasto encontrados em cada proposta.

2) O desempenho 6timo depende de fatores como o peso da aeronave, Visto
gue quanto maior a envergadura, maior o peso da longarina a ser dimensionada para

suportar os esforcos de voo.

3) Para as asas com geometria retangular, o desempenho 6timo para maxima

autonomia e maximo alcance foi encontrado para as asas 1,04 e 1,09, respectivamente.

4) O resultado mostrou que, respeitados os limites impostos por projeto,

guanto menor o afilamento, melhor o desempenho.

5) Os ganhos da bi-trapezoidal, em relacdo a trapezoidal sdo menores
quando comparados com os ganhos da trapezoidal em relacdo a retangular, indicando a

proximidade de uma geometria 6tima genérica.

6) A otimizacdo da longarina é um fator importante para o

dimensionamento, visto que é necessario que a estrutura suporte toda a carga atendendo
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0s requisitos de voo e que seja leve o suficiente para ndo comprometer o desempenho

global da aeronave.

7) E possivel adotar metodologias de estimativa de massa para longarinas
onde a diferenca de correlacdo dos valores estimados e calculados seja praticamente

nula, tornando possivel avaliar diferentes configuracfes de maneira agil.

8) Os resultados obtidos mostraram que a otimizagdo de poucos parametros
construtivos da asa pode levar a ganhos significativos de desempenho. No problema

estudado no trabalho, o ganho foi de 35% para autonomia e 22% para alcance.

6.3. Trabalhos futuros

Como proposta de trabalhos futuros, sugere-se:

1) Expandir a otimizacdo aerodinamica/estrutural para analises ndo lineares
de escoamento (onde seriam considerados por exemplo, o efeito do deslocamento
vertical da asa na distribuicdo de sustentacdo) e de estrutura (levando o

dimensionamento estrutural a um nivel mais detalhado de resultados).

2) Aumentar 0 nimero de componentes estruturais a serem avaliados, como
caixas de torcdo e painéis, com a presenca de reforcadores e nervuras. Em relacéo as
andlises, pode-se avaliar a estrutura sob diferentes condi¢cdes de carga e acrescentar

analises de flambagem de painéis e fadiga, por exemplo.

3) Em termos energéticos, estender a anélise ao estudo de eficiéncia dos
painéis solares instalados, conversao de energia solar em mecanica, estudo de regides de

insolacdo para o voo continuo, dentre outros.

4) Analisar a possibilidade de missdes alternativas que possam levar a

outras funcdes objetivo.
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