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Ao Estudante

Que a presente obra represente um estimulo a todos os estudantes que admiram a engenharia
aerondutica e buscam o entendimento dessa ciéncia que desperta o interesse e a curiosidade das
pessoas e sirva como referéncia bésica para o desenvolvimento e projeto de aeronaves destinadas a
participar da competi¢ao SAE-AeroDesign.
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Nota do Autor

O Livro Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao projeto SAE-Aerodesign foi
idealizado para servir de material de apoio para o desenvolvimento de novos projetos destinados a
participar da competicdo SAE-AeroDesign. O livro de estabilidade e estruturas estd dividido em
quatro capitulos didaticamente organizados como forma de propiciar ao estudante uma seqii€ncia
logica dos tdépicos apresentados e tem como objetivo fundamental incentivar a pesquisa € o
desenvolvimento da engenharia aerondutica brasileira.

O Capitulo 5 é dedicado ao estudo dos critérios de estabilidade estdtica da aeronave, onde sio
apresentadas as informacdes e formulacdes necessdrias para a determinacdo do centro de gravidade
da aeronave, sdo avaliados os critérios necessdrios para se garantir a estabilidade longitudinal
estdtica, a determinagdo do ponto neutro e da margem estdtica, determinacio do angulo de trimagem
para se garantir a estabilidade longitudinal, bem como sdo apresentados modelos mateméticos que
podem ser utilizados para um estudo dos critérios de estabilidade lateral e direcional.

O capitulo 6 destina-se ao dimensionamento estrutural da aeronave sendo apresentados em detalhes
os critérios utilizados para a realizagdo de uma andlise estrutural das asas, da empenagem, da
fuselagem, do trem de pouso e das superficies de comando. Também neste capitulo sdo apresentados
0s principais materiais que podem ser utilizados para a constru¢do de uma aeronave destinada a
participar do AeroDesign com suas respectivas propriedades mecanicas.

Como forma de se aplicar todos os conceitos estudados, o Capitulo 7 mostra em detalhes todo o
célculo que deve ser realizado para o projeto de uma aeronave destinada a participar do AeroDesign
com as devidas justificativas e fundamentacéo técnica.

Por fim, o Capitulo 8 apresenta um modelo de relatério de projeto, tendo como objetivo mostrar
como a equipe deve proceder para a realizacdo de um relatério técnico consistente e fundamentado
tecnicamente, explicando em detalhes todo o desenvolvimento realizado para a concretizagdo de um
projeto competitivo.

Esse trabalho foi desenvolvido com muita dedicag@o e o contetido apresentado trata dos aspectos do
projeto de uma aeronave com a utilizacdo de uma abordagem teérica simples e de facil entendimento.
A idéia em apresentar um curso teérico sobre o projeto de aeronaves para o AeroDesign basicamente
se fundamentou na confeccdo e divulgacdo de um material diditico em portugués, uma vez que a
imensa maioria da bibliografia encontrada estd em ingl€s.

Espero que esse material sirva como uma referéncia bdsica para as equipes que participam do
AeroDesign e contribua significativamente para o aumento do nivel técnico da competi¢do que em
minha opinido ja € a melhor do mundo.

O material apresentado estd longe de ser uma referéncia tnica para a elaboracdo dos projetos, pois
muito material de melhor qualidade pode ser encontrado na literatura aerondutica. O Livro
Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao projeto SAE-Aerodesign vem como
mais uma alternativa de estudos e pode sim servir como uma referéncia importante para as equipes e
alunos iniciantes no projeto.

Como professor, acredito que a divulga¢do desse material possa servir como uma contribuicao para o
crescimento de nosso pais e gerar um pouco mais de conhecimento na drea da engenharia
aerondutica, pois um pais alcanca maturidade e crescimento através da educagdo, e de nada adianta
termos um conhecimento se o mesmo estiver guardado em uma gaveta.

Portanto, esse material é de livre divulgacdo e espero que as equipes fagcam bom uso de seu contetdo,
pois essa € uma pequena contribui¢do para o AeroDesign Brasil, e para os amigos da comissdo
organizadora que fazem a competi¢do acontecer anualmente com uma qualidade cada vez maior.

Para todos os alunos orientados por mim desde 2005 fica o meu agradecimento pela obtencdo de
tantos resultados positivos e que permitiram a elaboragéo desse livro.
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"Os pdssaros devem experimentar a mesma sensa¢do, quando distendem suas longas asas e seu voo
fecha o céu... Ninguém, antes de mim, fizera igual."
Alberto Santos Dumont
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CAPITULO 5

ANALISE DE ESTABILIDADE ESTATICA

5.1 - Introducao

A andlise de estabilidade representa um dos pontos mais complexos do projeto de uma
aeronave, pois geralmente envolve uma série de equacdes algébricas dificeis de serem solucionadas e
que em muitas vezes sO podem ser resolvidas com o auxilio computacional.

No presente livro apenas sdo tratados os aspectos da estabilidade estatica, fundamentos e
aplicagdes de estabilidade dindmica de aeronaves podem ser encontrados com uma grande riqueza de
detalhes na obra de Robert C. Nelson “Flight Stability and Automatic Control”.

Este capitulo possui a finalidade principal de propiciar ao estudante a capacidade de entender
e aplicar os conceitos necessarios para se garantir a estabilidade estitica de uma aeronave a utiliza-los
no projeto de uma aeronave destinada a participar da competicio SAE-AeroDesign. Assim, sdo
apresentados topicos como a determinagdo da posicdo do centro de gravidade, critérios necessarios
para se garantir a estabilidade longitudinal estitica com a determinag@o do ponto neutro, da margem
estitica e do angulo de trimagem da aeronave e os critérios necessirios para se garantir as
estabilidades direcional e lateral da aeronave.

Antes de se iniciar qualquer estudo sobre estabilidade, ¢ muito importante uma recordacdo
dos eixos de coordenadas de uma aeronave e seus respectivos movimentos de rotacdo ao redor desses
eixos, definindo assim os graus de liberdade do avido. A Figura 5.1 mostra um avido com suas
principais superficies de controle e o sistema de coordenadas com os respectivos possiveis
movimentos.

Aj lemn' Arfugem

Leme

Profundor

Aileron __

% Rolamento
Eixe longitudindg
Fixe verfical

¥ & Eixo laeral 1z

UGuinada

Figura 5.1 — Eixos de coordenadas e superficies de comando.

Os movimentos de rotacdo sdo realizados mediante a aplicagdo dos comandos de profundor,
leme e ailerons. Com a aeronave em movimento, a atuacdo de qualquer uma dessas superficies de
comando pode provocar uma condicao de até seis graus de liberdade, como comentado no Capitulo 1
do livro Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Aerodindamica e Desempenho.

Nas préximas sec¢Oes deste capitulo sdo apresentados em detalhes todo o equacionamento
necessario para o estudo dos critérios de estabilidade estitica com a aplicagdo dos topicos estudados
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em uma aeronave destinada a participar do AeroDesign. Os exemplos numéricos sdo conduzidos
de forma que apds cada se¢do apresentada uma aplicacio seja realizada.

Espera-se que ao final do estudo deste capitulo, o estudante esteja apto a determinar e calcular
os critérios necessdrios para se garantir a estabilidade estdtica de uma aeronave destinada a participar
do AeroDesign.

5.2 — Definicao de estabilidade

Pode-se entender por estabilidade a tendéncia de um objeto retornar a sua posi¢do de
equilibrio apds qualquer perturbagio sofrida. Para o caso de um avido, a garantia da estabilidade esta
diretamente relacionada ao conforto, controlabilidade e seguranca do voo. Basicamente existem dois
tipos de estabilidade, a estdtica e a dindmica, no presente livro apenas sdo apresentados os conceitos
fundamentais para se garantir a estabilidade estitica, pois normalmente cdlculos dindmicos de
estabilidade envolvem uma algebra complexa e s@o estudados em cursos de p6s-graduacao.

Os conceitos apresentados neste capitulo tém como objetivo principal a sua aplicacdo em
aeronaves destinadas a participar da competicdo AeroDesign e fornecem respostas confidveis e muito
uteis para se garantir o projeto de uma aeronave estavel e controlavel.

Embora no presente livro apenas sejam tratados os conceitos da estabilidade estética, a seguir
sdo apresentadas as defini¢des bésicas para os dois tipos de estabilidade citados.

Estabilidade estatica: ¢ definida como a tendéncia de um corpo voltar a sua posicdo de
equilibrio apds qualquer distdrbio sofrido, ou seja, se apds uma perturbagdo sofrida existirem forcas e
momentos que tendem a trazer o corpo de volta a sua posicdo inicial, este é considerado
estaticamente estdvel. Um exemplo da estabilidade estética pode ser visto na Figura 5.2 apresentada a
seguir.

< | _nd

(a) — Estaticamente estavel b — Estaticarnente instdsel ic) - Estabilidade neutra
Figura 5.2 — Estabilidade estética.

Na Figura 5.2 (a), pode-se perceber que ap6s um distirbio sofrido, a esfera tem a tendéncia
natural de retornar a sua posicdo de equilibrio, indicando claramente uma condig¢do de estabilidade
estdtica, para a Figura 5.2 (b), nota-se que apds qualquer distirbio sofrido, a esfera possui a tendéncia
de se afastar cada vez mais de sua posi¢do de equilibrio, indicando assim uma condicdo de
instabilidade estatica e para a Figura 5.2 (c), a esfera ap6s qualquer disturbio sofrido atinge uma nova
posicdo de equilibrio e ali permanece indicando um sistema estaticamente neutro.

Para o caso de um avido, é facil observar a partir dos comentdrios realizados que
necessariamente este deve possuir estabilidade estatica, garantindo que apds qualquer distiurbio quer
seja provocado pela acdo dos comandos ou entdo por uma rajada de vento, a aeronave possua a
tendéncia de retornar a sua posicdo de equilibrio original.

A estabilidade de uma aeronave pode ser maior ou menor dependendo da aplicacdo desejada
para o projeto. Avides muito estdveis demoram mais para responder a um comando aplicado pelo
piloto e avides menos estdveis respondem mais rdpido a qualquer comando ou distirbio ocorrido.
Geralmente, maior estabilidade é encontrada em avides cargueiros e menor estabilidade é encontrada
em cacgas supersonicos, nos quais pelo proprio objetivo da missd@o devem possuir uma capacidade de
manobra elevada e ripida.
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Estabilidade dinamica: o critério para se obter uma estabilidade dinamica esta
diretamente relacionado ao intervalo de tempo decorrido apds uma perturbacdo ocorrida a partir da
posicdo de equilibrio da aeronave.

Para ilustrar essa situacdo, considere um avido que devido a uma rajada de vento saiu de sua
posicdo de equilibrio com o seu nariz deslocado para cima. Caso este avido seja estaticamente
estivel, ele terd a tendéncia de retornar para a sua posi¢do inicial, porém este retorno néo ocorre de
forma imediata, até que a posi¢do de equilibrio seja novamente obtida, decorre certo intervalo de
tempo. Normalmente o retorno ocorre através de dois processos distintos de movimento, o aperiédico
ou o oscilatdrio. A Figura 5.3 mostra esses dois casos que garantem a estabilidade dindmica de uma
aeronave e a Figura 5.4 mostra um caso de estabilidade dindmica com movimento oscilatério de uma
aeronave.

54
J 4

A f\ e —

(a) — Movimento aperiddico (b) — Movimento oscilatdrio

Figura 5.3 — Exemplos de estabilidade dindmica.

Figura 5.4 — Estabilidade dindmica de uma aeronave com movimento oscilatorio.

Dessa forma, pode-se dizer que um corpo é dinamicamente estivel quando apds uma
perturbagdo sofrida retornar a sua posicdo de equilibrio apds um determinado intervalo de tempo e 14
permanecer.

Ainda considerando o mesmo exemplo, caso apds ocorrer a tendéncia inicial da aeronave
retornar a sua posicdo de equilibrio devido a sua estabilidade estdtica, o avido passe a oscilar com
aumento de amplitude, a sua posi¢do de equilibrio ndo serd mais atingida, resultando em um caso de

instabilidade dindmica, como mostram as Figuras 5.5 e 5.6.
4

»?/\/\/\/\
vvvv\/

Figura 5.5 — Exemplo de instabilidade dindmica com movimento oscilatorio.
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Figura 5.6 — Instabilidade dindmica de uma aeronave com movimento oscilatdrio.
Caso ap6s ocorrer a tendéncia inicial da aeronave retornar a sua posi¢ao de equilibrio devido a
sua estabilidade estdtica, o avido passe a oscilar com a manuten¢do da amplitude inicial, a sua

posicdo de equilibrio ndo serd mais atingida, resultando em um caso de instabilidade dindmica neutra,
como mostram as Figura 5.7 ¢ 5.8.

6 .

AR

Figura 5.7 — Estabilidade dindmica neutra.

Figura 5.8 — Estabilidade dindmica neutra de uma aeronave.

Pela andlise realizada, ¢ muito importante observar que um avido pode ser estaticamente
estavel, porém dinamicamente instavel, e assim, uma andlise pura de estabilidade estatica ndo garante
a estabilidade dindmica da aeronave. Dessa forma, um avido estaticamente estivel pode nio ser
dinamicamente estavel, mas com certeza um avido dinamicamente estavel serd estaticamente estavel.

Uma redugdo da perturbagcdo em fungdo do tempo indica que existe resisténcia ao movimento
do corpo e conseqiientemente energia estd sendo dissipada. Quando ocorrer dissipacdo de energia, o
movimento € caracterizado por um amortecimento positivo e quando mais energia for adicionada ao
sistema (aumento de amplitude), o amortecimento é considerado negativo.

Particularmente um ponto muito importante para o projeto de um avido € a definicdo do grau
de estabilidade dindmica, que geralmente € representado pelo tempo necessario para que o distirbio
sofrido seja completamente amortecido.

Para o propdsito da competicio AeroDesign, uma andlise bem feita dos critérios de
estabilidade estatica garantem excelentes resultados operacionais para a aeronave. Como o estudo da
estabilidade (estdtica e dindmica) envolve uma dlgebra mais pesada, é aconselhdvel que as equipes
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iniciantes na competicdo estejam atentas apenas aos critérios de estabilidade estética, deixando a
pesquisa mais avangada de estabilidade dindmica para as equipes que ja possuem experiéncia no
projeto.

5.3 — Determinacao da posiciao do centro de gravidade

Para se iniciar os estudos de estabilidade, peso e balanceamento de uma aeronave € muito
importante a determinag@o prévia da posicdo do centro de gravidade da aeronave e o passeio do
mesmo para condi¢des de peso minimo e maximo. Nesta secdo do presente capitulo é apresentado
um modelo analitico que permite realizar o célculo da posicdo do CG de um avido. O CG de uma
aeronave pode ser definido através do cdlculo analitico das condi¢des de balanceamento de
momentos, ou seja, considere um ponto imaginirio no qual a soma dos momentos no nariz da
aeronave (sentido anti-hordrio — negativo) em relagdo ao CG possuem a mesma intensidade da soma
dos momentos de cauda (sentido horario — positivo). Nessas condicdes, pode-se dizer que a aeronave
estd em equilibrio quando suspensa pelo CG, ou seja, ndo existe nenhuma tendéncia de rotagdo em
qualquer dire¢do, quer seja nariz para cima ou nariz para baixo, e, portanto, em uma situagcdo pratica
pode-se considerar que todo o peso da aeronave estd concentrado no centro de gravidade.
Normalmente a posicdo do CG de uma aeronave € apresentada na literatura aerondutica com relagao
a porcentagem da corda e sua localizacdo € obtida com a aplica¢do da Equacdo (5.1) que relaciona os
momentos gerados por cada componente da aeronave com o peso total da mesma.

'XCG I e ‘

W

Para a aplicagdo da Equagdo (5.1), € necessario adotar uma linha de referéncia onde a partir
desta € possivel obter as distincias caracteristicas da localizacdo de cada componente da aeronave
permitindo assim a determinacdo dos momentos gerados por cada um desses componentes em
relacdo a esta linha de referéncia. Uma vez encontrados os momentos individuais, realiza-se a
somatéria de todos esses momentos e entdo divide-se o resultado obtido pelo peso total da aeronave.
No presente livro, a linha de referéncia € adotada no nariz da aeronave como mostra a Figura 5.9.

|
g | REF

4-— |-
\
2 —
- CcG
T T
Y Wompenage Wﬁlsel{l\gem
empenagem ! Y Wasa
Winotor
d
[———————»l
1
d3 1
< >
I
1
< d N
< ]

Figura 5.9 — Determinag¢ado da posi¢do do centro de gravidade de uma aeronave.
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E importante citar que a Figura 5.9 ilustra apenas alguns componentes mais importantes da
aeronave. Para de se obter um cdlculo mais preciso da posi¢cdo do CG ¢€ interessante que se utilize o
maior nimero de componentes possiveis.
Uma vez determinada a posi¢ao do centro de gravidade, este pode ser representado em funcao
da corda na raiz da asa aplicando-se a Equacao (5.2) apresentada a seguir.

()_CCG - xw)

c

CG%, = -100% (5.2)

A Equacgdo (5.2) relaciona a diferenca entre as distancias da posi¢do do CG e do bordo de
ataque da asa em relag@o a linha de referéncia com a corda na raiz da asa, resultando na posi¢do do
CG em uma porcentagem da corda. A Figura 5.10 ilustra este conceito.

Figura 5.10 - posicdo do CG em funcdo de uma porcentagem da corda na raiz da asa.

Para aeronaves convencionais que participam da competi¢do AeroDesign, normalmente com
0o CG localizado entre 20% e 35% da corda é possivel obter boas qualidades de estabilidade e
controle. A Figura 5.11 mostra a medicdo do CG da aeronave da equipe Tapera do Instituto Federal
de Educacio, Ciéncia e Tecnologia de Sao Paulo.

Figura 5.11 — Medi¢do do CG da aeronave da equipe Tapera.

Exemplo 5.1 — Determinacao da posicao do centro de gravidade.

Considere que uma aeronave destinada a participar do AeroDesign possui as caracteristicas de
peso e distincia de seus componentes em relacdo a uma linha de referéncia situada no nariz da
aeronave apresentada na tabela a seguir.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplica¢des ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



15

1018

224,48

545,62

565,7

1078,93

1427.65

Componente Peso (N) Brago (m) Momento (Nm)
Motor, hélice 6,3765 0,1018 0,649
Trem do nariz, 4,414 0,22448 0,990
tanque de
combustivel e servos
Asa e fuselagem 14,715 0,54562 8,028
Trem principal 2,943 0,5657 1,664
Boom e leme 1,962 1,07893 2,117
Profundor 2,943 1,42765 4,201
Total 33,3535 - 17,649

Com base nos dados da tabela, determine de forma aproximada a posi¢do do centro de
gravidade desta aeronave em relacdo a linha de referéncia e também como porcentagem da corda.
Considere ¢ = 0,37m.

Solucao:

A posi¢do do centro de gravidade para a aeronave vazia pode ser calculada com a aplicacdo
da Equacdo (5.1) apresentada a seguir.

YW
oo =" COw
>w

A partir dos dados fornecidos na tabela, tem-se que:

_ 17,649
€6 333535
X =0,529m
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Com relacgdo a corda média aerodindmica, a Equacéo (5.2) pode ser aplicada, e de acordo com
a figura mostrada a seguir € possivel verificar posicdo do bordo de ataque da asa em relacdo a linha
de referéncia.

530,7

CG%, = (0,5307 -0,37318) 100%

0,45
CG%,.=35% dacma

5.4 — Momentos em uma aeronave

Para se avaliar as qualidades de estabilidade de uma aeronave, o ponto fundamental é a
andlise dos momentos atuantes ao redor do CG. Como forma de ilustrar esta situacdo, a Figura 5.12
mostra a vista lateral de uma aeronave e as principais forgas utilizadas para a determinagdo dos
critérios de estabilidade longitudinal estética.

L

Figura 5.12 — For¢as e momentos atuantes em uma aeronave durante o voo.
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Através da Figura 5.12 é possivel calcular o momento resultante ao redor do CG da
aeronave da seguinte forma:

me,=-T-d,+L-d,+D-d,—L,-d,+m, (5.3)

E importante observar na Equagio (5.3) que conforme citado no Capitulo 2 do livro
Fundamentos da Engenharia Aerondutica com aplica¢des ao Projeto SAE-aeroDesign: Aerodindmica
e Desempenho, momentos no sentido horario sdo considerados negativos € momentos no sentido
anti-horario sdo considerados positivos. Nesta equacdo estdo presentes os momentos provocados
pelas forcas de sustentagc@o e arrasto da asa, pela for¢a de sustentacdo da superficie horizontal da
empenagem, pela tragdo do motor e pelo momento ao redor do centro aerodindmico do perfil, a forca
de arrasto da empenagem foi negligenciada, pois sua contribuicdo geralmente é muito pequena
devido ao seu baixo valor e ao seu pequeno brago de momento e o peso da aeronave atua diretamente
sobre o CG e, portanto, ndo provoca momento na aeronave.

Normalmente nos cdlculos de estabilidade utilizam-se equacdes fundamentadas em
coeficientes adimensionais, e assim, € conveniente se trabalhar com o coeficiente de momento ao
redor do CG, e este pode ser obtido com a aplicacdo da Equacao (5.4).

‘”CG
= ¢ 54
mCG qSE ( )

C

onde, g representa a pressao dindmica, S € a drea da asa e ¢ a corda média aerodindmica.

E importante ressaltar que uma aeronave somente estd em equilibrio quando o momento ao
redor do CG for igual a zero, portanto, como serd apresentado a seguir, um avido somente estard
trimado quando o coeficiente de momento ao redor do CG for nulo, assim:

Meg =Cc6 =0 (5.5)

5.5 — Estabilidade longitudinal estatica

Para que uma aeronave possua estabilidade longitudinal estatica é necessario a existéncia de
um momento restaurador que possui a tendéncia de trazer a mesma novamente para sua posi¢cdo de
equilibrio apds qualquer perturbagéo sofrida.

Como forma de se ilustrar este critério, considere dois avides e suas respectivas curvas
caracteristicas do coeficiente de momento ao redor do CG em funcido do dngulo de ataque como
mostra a Figura 5.13.

Considere inicialmente que ambas aeronaves estdo voando no angulo de ataque de trimagem
representado pela posicdo B, ou seja, Cnce = 0. Supondo-se que repentinamente essas aeronaves
sejam deslocadas de sua posi¢do de equilibrio por uma rajada de vento que aumenta o angulo de
ataque para a posi¢ao C (nariz para cima), o avido 1 apresentard um momento negativo (sentido anti-
horario) que tenderé a rotacionar o nariz da aeronave para baixo, trazendo a mesma novamente para
sua posicdo de equilibrio, ja4 o avido 2 apresentard um momento positivo que (sentido horario) que
tenderd a rotacionar o nariz da aeronave para cima afastando-a cada vez mais da sua posi¢do de
equilibrio.

Analogamente, se a perturbacio provocada pela mesma rajada de vento reduzir o angulo de
ataque para a posicdo A (nariz para baixo), o avido 1 apresentard um momento positivo (sentido
horério) que tenderd a rotacionar o nariz da aeronave para cima, trazendo-a de volta a sua posicdo de
equilibrio e o avido 2 apresentard um momento negativo (sentido anti-horario) tendendo a rotacionar
o nariz da aeronave para baixo, afastando-a cada vez mais da sua posicdo de equilibrio.
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Cocs T
Avido 2
+
A ¢ a

Ponto de
trimagem

Avido 1

Figura 5.13 — Coeficiente de momento ao redor do CG em fun¢do do angulo de ataque.

Dessa forma, pode-se concluir a partir da andlise da Figura 5.13 e das consideracoes
apresentadas que um dos critérios necessarios para se garantir a estabilidade longitudinal estatica de
uma aeronave ¢ relacionado ao coeficiente angular da curva do coeficiente de momento ao redor do
CG em func¢do do angulo de ataque que obrigatoriamente deve ser negativo, resultando, portanto em
uma curva decrescente, assim.

d;'" =C <0 (5.6)

[24

A Figura 5.14 mostra o processo para a determina¢do do coeficiente angular da curva C,,
versus ¢ para se garantir a estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave.

3

Cmee

R

Figura 5.14 — Determinacao do coeficiente angular da curva do coeficiente de momento ao redor do
CG em funcio do angulo de ataque.

Pela anélise da Figura 5.14, pode-se escrever que:

dc c,-C
m _ Cma — m?2 ml < O (5.7)
d o, -,

a
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O outro critério importante para a caracterizagio da estabilidade longitudinal estética estéd
relacionado ao angulo de trimagem, que necessariamente deve positivo, pois assim a aeronave em
estudo possuird as qualidades estaveis do avido 1 representado na Figura 5.13, e, portanto, pode-se
concluir que o coeficiente de momento ao redor do CG para uma condi¢cdo de angulo de ataque igual
a zero C, deve ser positivo, dessa forma, uma condi¢do de estabilidade longitudinal estatica somente
serd obtida quando os seguintes critérios forem respeitados.

dc
—=Cpy <0 (5.8)

a

Cc.>0 (5.9)

m0

Na discussdo apresentada, os requisitos necessdrios para se obter a estabilidade longitudinal
estatica de uma aeronave sdo fundamentados na curva de momento de arfagem do avido completo,
porém € importante a realizacdo de uma andlise independente de cada componente da aeronave, pois
assim é possivel visualizar quais partes contribuem de maneira positiva e quais contribuem de
maneira negativa para a estabilidade da aeronave.

Geralmente os trés componentes que sdo analisados para a obtencdo dos critérios de
estabilidade longitudinal estitica de uma aeronave sdo a asa, a fuselagem e a superficie horizontal da
empenagem.

5.5.1 — Contribuicao da asa na estabilidade longitudinal estatica

Para se avaliar a contribui¢do da asa na estabilidade longitudinal estitica de uma aeronave é
necessdrio o cdlculo dos momentos gerados ao redor do CG da aeronave devido as forcas de
sustentacdo e arrasto além de se considerar o momento ao redor do centro aerodindmico da asa. A
Figura 5.15 serve como referéncia para a realizacio deste cdlculo e neste ponto € importante citar que
a mesma estd representada em uma escala conveniente que permite visualizar as forcas e os bragos de
momento em relagdo ao CG.

ik

&

0

Figura 5.15 — Contribuicdo da asa na estabilidade longitudinal estética.

Nesta figura € possivel observar a presenga do momento caracteristico ao redor do centro
aerodindmico M, e as forcas de sustentacdo L e arrasto D respectivamente perpendicular e paralela a
direcdo do vento relativo, dessa forma, os momentos atuantes ao redor do centro de gravidade sdo
obtidos do seguinte modo:
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M. =M, +L-cosa, -(h,; —h,)+L-sene, -Z. +D-senct, -(h.; —h,)—D-cosa, -Z.;(5.

10)
Como forma de simplificar a andlise, as seguintes simplificacdes sdo vélidas:
cosa, =1 (5.11)
senat, =, (5.12)
L>>D (5.13)

Essas aproximacgdes sdo validas, pois geralmente o angulo ¢, é muito pequeno e a forga de
sustentacdo € bem maior que a forca de arrasto, e como para a maioria dos avides a posi¢do Z¢cg do
centro de gravidade possui um brago de momento muito pequeno, a Equacdo (5.10) pode ser reescrita
em sua forma simplificada desprezando-se a contribuicdo da forca de arrasto e do braco de momento
Zcg do seguinte modo:

My, =M, +L-1-(hee —h,)+L-a, Z.; +D-a, -(hee —h,)—D-1-Z,, (5.14)
Que resulta em:
Mg, =M, +L-(heg =h,) (5.15)

A Equacdo (5.15) pode ser reescrita na forma de coeficientes através da divisdo de todos os
termos pela relagdo ¢ - S - ¢ , portanto:

MCGW — Mac + L'(hCG _hac)

(5.16)
qw-S-E qw-S.E qw.S-E
Que resulta em:
h h
Cucow =Cua +C1 [CG = j 5.17)
c c

A variac@o do coeficiente de sustentagdo em fungdo do angulo de ataque da asa € calculada
pela Equacdo (5.18) apresentada a seguir.

C,=C,,+a-a, (5.18)

Onde Cjy representa o coeficiente de sustentacdo para dngulo de ataque nulo (&, = 0°) e a
representa o coeficiente angular da curva Cy, versus rda asa.
Substituindo a Equacdo (5.18) na Equacdo (5.17), tem-se que:

h h
Cucow = Cumae T (CLO ta-a, ) ) [ﬂ - %j (5.19)

c c
Aplicando-se as condicOes necessdrias para se garantir a estabilidade longitudinal estética é
possivel observar que o coeficiente de momento para uma condi¢do de angulo de ataque ¢, = 0° é:
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Crow = Cuue +Cro (h“ - h) (5.20)

Cc c

E o coeficiente angular da curva de momentos gerados pela asa ao redor do CG é dado por:

dCy o :a.(hcc_hacj (5.21)

Analisando a Equacgao (5.21) € possivel observar que para o coeficiente angular ser negativo
e, portanto, contribuir positivamente para a estabilidade longitudinal estitica da aeronave, €
necessdrio que o centro de gravidade esteja localizado a frente do centro aerodinamico, porém,
geralmente, em aeronaves convencionais nao € isto que ocorre e, portanto, a asa isolada se caracteriza
por um componente desestabilizante na aeronave, e dai a importancia da presenca da superficie
horizontal da empenagem.

O exemplo apresentado a seguir mostra a aplicacdo dos critérios de estabilidade longitudinal
estdtica para a asa de uma aeronave destinada a participar da competicdo AeroDesign.

Exemplo 5.2 — Contribuicao da asa na estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave.

Considere que asa da aeronave representada na figura a seguir utiliza o perfil Eppler 423 cujas
curvas caracteristicas ¢; X e ¢, X o estao representadas nos graficos mostrados.

Determine o coeficiente de momento para ¢, = 0°, o coeficiente angular da curva c¢,, X e
trace o grifico do coeficiente de momento em fung¢do do angulo de ataque dessa asa. Realize
comentdrios sobre os resultados obtidos na anélise. Dados: AR = 6,70, ¢ = 0,98, ¢ =0,37m, hcg =
0,1587m, h,. =0,1225m.

898

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicacdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues


campo
Realce


22

Perfil Eppler 423 - cl x alfa - Re 380000 Perfil Eppler 423 - cm x alfa - Re 380000
2,5 0,3
lg 2 o 0,2
& =
D
g g 0,1
7 1,5 e
: / g
] g o :
2 11 @ 5 10 15
g =
.g 2 -0,1
£ 05 i
D
8 8 -0,2 /
0 . :
0 5 10 15 -0,3
Angulo de ataque Angulo de ataque
Solugdo:

O coeficiente angular da curva ¢;x « do perfil € dado por:
de, ¢, —¢y

aO = =
daa a, -«
de, 1773-150
aO e ———
dao  7°-4°

a, =0,0766/grau

Para a asa finita tem-se que:

ag

a=
1+ (573 a,/7w-e- AR)

L 0,0766
1+(57,3-0,0766/ 7 -0,98 - 6,7)

a=0,0631 grau'1

Assim, o valor de Cjo da asa finita pode ser obtido considerando um angulo de ataque para
sustentacdo nula de aproximadamente -10° para o perfil Eppler 423, da seguinte forma:

C,=a(a—-0a,)
C, =0,0631-(0—(-10))
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C, =0,631

O valor do coeficiente de momento ao redor do centro aerodindmico para ¢, = 0° e obtido
diretamente da leitura do gréfico ¢,, X e corresponde a -0,24.

Pela aplicacdo da Equag@o (5.20) obtém-se o valor de Cy,, do seguinte modo:

h h
Crow =Chae +C1yp ( EG - ac]
c c

Chow = —0,24+0,631'[0’1587 —0’1225)

037 037
Cyyo, =—0,178

E o coeficiente angular da curva de momentos gerados pela asa ao redor do CG € obtido com a
aplicagcdo da Equacdo (5.21) da seguinte forma:

Lo =Chow = a(h%_@)
da

C C

dC
= CMa:w = 0,0631 . w_%
de 037 037
dc,, =C,,, =0,00617 /grau
da

Portanto, a equacdo que define a variacdo do coeficiente de momento em fun¢do do angulo de ataque

z

c:

CmCGw = Cm()w + Cmaw “a

C =-0,1784+0,00617 - &

mCGw
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A tabela de pontos e o grafico resultante da andlise sdo mostrados a seguir:

o (graus) Cicaw
0 -0,178
1 -0,17183
2 -0,16566
3 -0,15949
4 -0,15332
5 -0,14715
6 -0,14098
7 -0,13481
8 -0,12864
9 -0,12247
10 -0,1163
Contribuicdo da asa na estabilidade longitudinal estatica
0,2
0,15
% 0,1
g 0,05
% 0 T T T T T
E& 0,05 2 4 6 8 10 12
3
S 01
-0,15
-0,2
angulo de ataque (graus)

Como citado anteriormente € possivel observar que a asa isoladamente possui um efeito
desestabilizante na aeronave, pois nenhum dos dois critérios necessdrios sdo atendidos, ou seja, o
primeiro ponto da curva € negativo e o coeficiente angular é positivo contribuindo de maneira
negativa para a estabilidade da aeronave.

Dessa forma, se faz necessdrio a adi¢do da superficie horizontal da empenagem para garantir a
estabilidade da aeronave. Na proxima secdo serd apresentada e desenvolvida a formulagdo
matemadtica para se avaliar a contribuicdo da empenagem na estabilidade longitudinal estitica de uma
aeronave.

5.5.2 - Contribuicio da superficie horizontal da empenagem na estabilidade longitudinal
estatica

De maneira andloga ao estudo realizado para a determinagdo da contribuicdo da asa para a
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave, serd apresentado nesta se¢do o modelo analitico
para a determinagdo da contribuicdo da superficie horizontal da empenagem nos critérios de
estabilidade longitudinal estatica. Em uma situacdo real é obvio que tanto a asa quanto a superficie
horizontal da empenagem estdo acopladas a fuselagem e ao avido como um todo, porém
didaticamente torna-se mais simples a realizacdo de uma andlise isolada de cada componente e
posteriormente uma andlise completa da aeronave através da adicdo de cada uma das contribui¢des
estudadas, assim, nesta secdo apenas serd abordado a contribui¢do isolada da superficie horizontal da
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empenagem e na secdo 5.5.4 do presente capitulo serd abordado o critério para a obtencdo da
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave completa.

Para aeronaves que participam da competicio AeroDesign, a configuracdo convencional com
a empenagem localizada na cauda do avido se mostra muito mais eficiente que a configuracao canard
(dados histéricos dos resultados de competi¢des ja realizadas), dessa forma, apenas serd tratado no
escopo deste livro a configuragdo convencional, ou seja, com a empenagem localizada na cauda da
aeronave atras da asa e do centro de gravidade da aeronave.

Como a superficie horizontal da empenagem estd montada na aeronave em uma posi¢ao atras
da asa, € importante se observar alguns critérios importantes para se garantir o controle da aeronave,
pois nessa condi¢do de montagem, a empenagem estd sujeita a dois principais efeitos de interferéncia
que afetam diretamente a aerodindmica da mesma. Esses efeitos sdo:

a) Devido ao escoamento induzido na asa, o vento relativo que atua na superficie horizontal
da empenagem ndo possui a mesma dire¢do do vento relativo que atua na asa.

b) Devido ao atrito de superficie e ao arrasto de pressdo atuantes sobre a asa, o escoamento
que atinge a empenagem possui uma velocidade menor que o escoamento que atua sobre a asa e,
portanto, a pressao dindmica na empenagem € menor que a pressao dinidmica atuante na asa.

Uma forma de se minimizar esses efeitos € posicionar a empenagem fora da regido da esteira
de vortices da asa, isso pode ser feito através de um ensaio simples e qualitativo em um tinel de
vento com um modelo em escala da aeronave em projeto. Geralmente com a empenagem localizada
em um angulo compreendido entre 7° e 10° acima do bordo de fuga da asa praticamente ndo existe
influéncia da esteira de vortices sobre a empenagem para uma condicio de voo reto e nivelado.

Neste ponto € importante citar que mesmo com esse posicionamento da empenagem, em uma
condicdo de elevado angulo de ataque a esteira de vortices gerada pela asa atingird a empenagem em
uma condicdo de escoamento turbulento pois a aeronave geralmente estd em uma condi¢do préxima
do estol. A Figura 5.16 mostra um ensaio qualitativo realizado em tiinel de vento com um modelo em
escala e pode-se observar que em uma condi¢do de voo reto e nivelado a esteira de vortices passa
abaixo da empenagem permitindo um escoamento livre nas superficies de comando contribuindo de
maneira significativa para a controlabilidade e estabilidade da aeronave minimizando os efeitos de
interferéncia citados no inicio dessa se¢ao.

A

Figura 5.16 — Influéncia da esteira de vortices na empenagem em uma condi¢ao de voo reto e
nivelado — ensaio qualitativo realizado em tinel de vento com um modelo em escala 1:3 da aeronave
real.
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Ja para uma condicdo de elevado dngulo de ataque, é possivel observar na Figura 5.17 que

a esteira turbulenta interfere sobre a empenagem reduzindo a controlabilidade e a estabilidade da
aeronave.

Figura 5.17 — Influéncia da esteira de vortices na empenagem em uma condi¢io de voo com elevado
angulo de ataque — ensaio qualitativo realizado em tinel de vento com um modelo em escala 1:3 da
aeronave real.

Em funcdo das consideracdes apresentadas, a contribuicdo da superficie horizontal da
empenagem deve ser calculada de maneira precisa para se garantir o correto balanceamento da
aeronave durante o voo, o cdlculo pode ser realizado através da determinacdo dos momentos gerados
ao redor do centro de gravidade da aeronave e um modelo matemdatico para esta andlise pode ser
obtido a partir do diagrama de corpo livre da aeronave mostrado na Figura 5.18.

Figura 5.18 — Contribuicdo da empenagem horizontal na estabilidade longitudinal estatica.

Através do estudo detalhado da Figura 5.18, € possivel observar que a soma dos momentos da
superficie horizontal da empenagem em relacio ao CG da aeronave pode ser escrito
matematicamente da seguinte forma:

MCGt =Mact _lt : [Lt : COs(awb _8)+ Dt : sen(awb _8)]_ <, Lt : Sen(awb _8)

5.22
+z,-D, -cos(a,, —€) (5-22)
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Pela andlise da Equagdo (5.22) € possivel verificar que o termo [, - L, - cos(«,, — €) € 0 que
possui a maior intensidade e, portanto, representa o elemento predominante nesta equagdo e assim,
algumas hipdteses simplificadoras podem ser realizadas para facilitar a solugdo desta equacdo. As
hipéteses de simplificacdo sdo as seguintes:

a) O braco de momento z; ¢ muito menor que o braco de momento L;, portanto z; pode ser
considerado praticamente nulo durante a realizac¢do do célculo.

b) A forga de arrasto D, da superficie horizontal da empenagem € muito menor que a forca de
sustentacdo L,, portanto também pode ser considerada nula durante a realizacio do célculo.

¢) O angulo (&,, —¢€) geralmente € muito pequeno, portanto sdo vélidas as seguintes
aproximacdes: sen(x,, —€)=0 e cos(a,, —€)=1.

d) O momento ao redor do centro aerodindmico do perfil da empenagem M., geralmente tem
um valor muito pequeno e também pode ser considerado nulo durante a realizacdo do cdlculo.

A partir das consideracdes apresentadas, a Equacdo (5.22) pode ser reescrita da seguinte
forma:

M =0-1, [Lt 1+ D, 'O]_Zt L, -0+z,-D, -1 (5.22a)

M, =— -L +z, D, (5.22b)

Como D, <<< L; e z; <<< [; o primeiro termo do lado direito da Equacdo (5.22b) ¢
predominante, e assim pode-se escrever que:

M. =-1-L, (5.23)

Assim, percebe-se que a contribui¢do da superficie horizontal da empenagem com relagdo ao
momento de equilibrio ao redor do CG da aeronave é uma fung¢do simplificada dependente apenas do
comprimento /;e da for¢ca de sustentacdo L, gerada na empenagem horizontal.

Na forma de coeficientes adimensionais, a Equacdo (5.23) pode ser reescrita em funcdo do
coeficiente de momento da superficie horizontal da empenagem ao redor do CG da aeronave e do
coeficiente de sustentacdo Cj, gerado na empenagem.

O coeficiente de sustentacdo na empenagem horizontal Cy, € obtido a partir da equagdo geral
da forga de sustentacdo do seguinte modo:

en (5.24)

C, =— (5.25)
Nesta equacdo € importante lembrar que ¢.. representa a pressdo dinamica atuante dada pela

~ 1 2
relacdo q., ZE-p-v .
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Substituindo a Equacdo (5.24) na Equacdo (5.23), tem-se que:

t

MCGt:_lt'%'p'vt N .CLt:_lt.qow.St.CLt (526)

Adimensionalizando-se 0 momento ao redor do CG através das condi¢des de escoamento na
asa, tem-se que:

M -1 - -S -C
CGt — = t qoot t_ Lt (527)
q., S, C q.,S,C
Que resulta em:
SIS
CMCGt = —-C,n (5.28)
S ¢

Na Equacdo (5.28) é importante notar a presenca da varidvel 77 chamada de eficiéncia de
cauda que € oriunda da relagdo entre a pressdo dindmica da asa e a press@o dindmica atuante na
superficie da empenagem, que como foi comentado no inicio dessa secdo representa o efeito
provocado pela condi¢c@o de interferéncia da esteira de vortices da asa sobre a empenagem onde a
press@o dindmica atuante na empenagem € menor que a pressao dindmica da asa devido a redugéo de
velocidade no escoamento que atinge a empenagem. Geralmente a eficiéncia de cauda corresponde a
um valor compreendido entre 80% e 95% dependendo da localizagdo da empenagem em relacdo a
asa, portanto:

/. 5.2

4. _5 PV
== - (5.29)

q o A-p-vw

Também € importante observar que o termo presente no lado direito da Equacdo (5.28), a
relagdo —/, - S, representa um volume caracteristico da dimensdo e da posi¢do da cauda e o termo
¢ - S, representa um volume caracteristico da dimensido da asa. A razdo entre esses dois volumes

representa o conceito de volume de cauda horizontal estudado para o dimensionamento aerodindmico
da empenagem, portanto:

v, =—"1"t (5.30)

Desse modo, a Equacdo (5.28) pode ser reescrita da seguinte forma:
Cuce: ==V Cp oM (5.31)

Portanto, percebe-se que a contribui¢do da superficie horizontal da empenagem com relagéo
ao CG da aeronave para se garantir a estabilidade longitudinal estdtica depende diretamente do
volume de cauda adotado e do coeficiente de sustentacdo gerado no estabilizador horizontal.

Como os critérios de estabilidade sdo calculados e representados em um grafico do coeficiente
de momento ao redor do CG em fung¢do do dngulo de ataque, € conveniente que a Equacdo (5.31) seja
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expressa em termos do angulo de ataque, pois assim se torna mais simples para se realizar uma
andlise de estabilidade em diferentes angulos de ataque da aeronave e facilita a obtencdo do
coeficiente angular da curva permitindo um tragado répido do grifico Cycg: X €.

Para se quantificar a Equagéo (5.31) em funcdo do angulo de ataque, € essencial o estudo da
Figura 5.18, na qual pode-se observar que:

o =a,6—i, —E+i, (5.32)

O coeficiente de sustentagdo do estabilizador horizontal pode ser escrito de acordo com a
teoria estudada no capitulo de aerodinamica da seguinte forma:

dcC
C,=—".a =a -« 5.33
Lt da t t t ( )
C,=a, (@, —i,—e+i,) (5.33a)

Por questdes de nomenclatura, o coeficiente angular a, serd representado na simbologia das
equacdes subseqiientes por Cy4, portanto:

a,=C,, (5.34)
O angulo provocado pelo escoamento induzido £ é muito complicado de ser determinado

analiticamente e normalmente é determinado em experimentos, € uma expressio que permite a
determinacgdo de £pode ser escrita do seguinte modo:

E=§, +£-0{ (5.35)
da

O angulo de ataque induzido £ e seu correspondente & para uma condicdo de angulo de
ataque zero pode ser calculado a partir da teoria da asa finita para uma distribuicdo eliptica de
sustentacdo pela aplicacdo das Equacdes (5.36) e (5.37):

8257,3-2-CLW (5.36)
T AR,
573-2-C

g,=———L0 (5.37)
AR,

A relacdo de mudanca do angulo de ataque induzido em fun¢io do dngulo de ataque de o é

determinada a partir da derivada da Equacdo (5.36), portanto:

dc
de _57,3-2~ L%a,_57,3.2.cum
da 7-AR, - AR

(5.38)

w
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Assim, substituindo-se as Equagdes (5.34), (5.35) e (5.38) na Equaciao (5.33a) tem-se que:

C.,=C.. -[aw =10, P —(80 +d—€- awﬂ (5.39)
do
. . de
c,=¢C, o -C,-i +C, -i.—-C,, & —C,, ~d—~aw (5.39a)
a
Que resulta em:
de .
C,=C,, -, |1-—|-C,, (i, —i +¢&,) (5.39b)
do

Substituindo a Equacdo (5.39b) na equagdo (5.31) tem-se:

de
Cuce: = Vu -1 |:CLm a, '[1 __j ~Cra - (iw —i; T & )} (5.40)

do
Aplicando-se a propriedade distributiva, a Equagdo (5.40) pode ser reescrita do seguinte

modo:
de .
Cuc: = Vy N-Cpy -, - 1_d_ +Vy n-Cry ’(lw — L +go) (5.40a)
o

A Equagdo (5.40a) pode ser expressa em termos de uma equagdo linear que permite a
determinacgdo do coeficiente de momento ao redor do CG da aeronave em funcao do angulo de ataque
do seguinte modo:

CMCGt = CMOt + CMm a (541)

Comparando-se a Equagdo (5.40a) com a Equacdo (5.41), € possivel observar que:

Curor =Viy 1-Cr - (i, —i; +&,) (5.42)
c
Crvar =V M Cra '(l_ﬁj (5.43)
do

A adicdo da empenagem na aeronave contribui significativamente para a obtencdo de um
coeficiente de momento Cy resultante da aeronave positivo, esta condi¢do pode ser obtida através do
ajuste do angulo de incidéncia do estabilizador horizontal i,. Para o caso de uma asa que possui
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arqueamento positivo em seu perfil aerodindmico, a contribui¢do do Cup é negativa como foi
apresentado no Exemplo 5.2, e, assim, é muito importante observar que quando o estabilizador é
montado com um angulo negativo em relag@o a linha de referéncia da fuselagem, este contribui de
maneira positiva para a obtencdo de um Cyy positivo para a aeronave e um Cy, negativo o que
garante a estabilidade longitudinal estética.

Dessa forma, percebe-se que a contribui¢do do estabilizador horizontal para se obter uma
condicdo de estabilidade longitudinal estdtica pode ser controlada pela correta selecdo do volume de
cauda Vy e do coeficiente angular Cr4. O coeficiente angular da curva de momento serd cada vez
mais negativo se forem aumentados os valores do braco de momento /,, da area do estabilizador
horizontal S; e do coeficiente angular C;, da curva Cp x & do estabilizador horizontal, portanto, o
projetista pode ajustar qualquer um desses fatores como forma de se atingir a condicdo de
estabilidade desejada.

Exemplo 5.3 - Contribuicio da superficie horizontal da empenagem na estabilidade
longitudinal estatica de uma aeronave.

Para a aeronave do Exemplo 5.2, considere a adicdo do estabilizador horizontal, determine a
equacdo de contribuicdo para estabilidade longitudinal estitica e trace o grafico mostrando a
influéncia que o estabilizador horizontal possui em relacdo a sua contribui¢do na curva do coeficiente
de momento ao redor do CG da aeronave em fun¢do do angulo de ataque.

Considere: S,, = 0,92m?, S, = 0,169m?, i,, = 5°, i, = 0°, 7= 0,95, Vug = 0,45, C1p = 0,62, Croy =
0,0631 (Exemplo 5.2) AR,, = 6,7, Ag, = 3,15 e a curva do coeficiente de sustentacdo em funcdo do
angulo de ataque do perfil Eppler 169 utilizado no estabilizador horizontal representada na figura a
seguir.

Cwrvas de sustentaciio do perfil E169
Profundor - Re 224000

12
1.0 o=t

€ 08 Pl
i il

04 /

0,2 /

0.0 T T
0 5 10 15
Angulo de ataque (graus)

Coeficiente de
Sustentacio

Solugdo:

O coeficiente angular da curva ¢;x a do perfil Eppler 169 utilizado no estabilizador horizontal
¢ dado por:
_ ﬁ _Cn 6y

a, = =
da o, -0,
dc, 0,6—0,2

a() ==
doo  5°-2°

a, =0,133/grau
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Corrigindo para as dimensoes finitas do estabilizador tem-se que:

a
a:
1+(573-a,/7x-e- AR)

- 0,133
1+(57.3-0,133/ 7 -1-3,15)

a=0,0751grau’

a=C,, =0,0751 grau’

Lot

A equacdo para a estabilidade longitudinal estética devido a contribuicdo do estabilizador horizontal
pode ser determinada a partir do célculo das Equacdes (5.42) e (5.43) que definem os valores de Cyy;
€ CMm.

Com a aplicag@o da Equacdo (5.42) tem-se que:

Cyvo =V 1-Cpry '(lw_ii +€0)

O valor de €0 ¢ calculado pela Equagdo (5.37) da seguinte forma:

573-2-C,,
Eg=—"T"—"-
7T AR,
57,3-2-0,62
Ey=——————
7-6,70
g, =337°
Portanto:

Cyro =0.45-0,95-0,0751- (5°~0°+3,37°)
C,yo, = 0,268

Com a aplica¢@o da Equacdo (5.43) tem-se que:

de
Coa =V 11 Cry '(1_%]

com o valor de 9€ o determinado pela aplicacdo da Equacdo (5.38)
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£:57,3‘2‘ L do _513:2-C,,

da T-AR,

de 57,3-2-0,0631

da 7670

ﬁ =0,343

do

Portanto:

C,yy =—0,45-0,95-0,0751-(1-0,343)
C,p =—0.0211

7T AR,

33

Assim, a equacgdo de estabilidade longitudinal estitica do estabilizador horizontal pode ser escrita da

seguinte forma:
Cuca: =Cro + Cppar - &

C

MCGt

A tabela de pontos e o grafico resultante da anélise sdo mostrados a seguir:

=0,268-0,0211- &

o (graus) Cincaw
0 0,268
1 0,2469
2 0,2258
3 0,2047
4 0,1836
5 0,1625
6 0,1414
7 0,1203
8 0,0992
9 0,0781
10 0,057
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Contribuicio do . izontal na Ty
longitudinal estatica

03

0,2

0,1

Coeficiente de momento

0,1

-0,2

Angulo de ataque (graus)

Através da andlise realizada € possivel verificar que o estabilizador horizontal possui
contribuicdo positiva para se garantir a estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave, pois nos

resultados obtidos tem-se C,,,, =0,268 e C,,, =—0,0211, ou seja, os dois critérios necessarios sao
atingidos.

5.5.3 — Contribuicao da fuselagem na estabilidade longitudinal estatica

Até o presente foram apresentadas as contribuicdes isoladas da asa e da empenagem nos
critérios necessérios para a obtencdo da estabilidade lobgitudinal estdtica de uma aeronave, porém,
além desses dois componentes, a fuselagem também possui sua influéncia na estabilidade de um
avido.

A funcio principal da fuselagem em uma aeronave que participa da competicio AeroDesign é
possuir as minimas dimensdes exigidas pelo regulamento da competicdo com a capacidade de
armazenar a carga util e os componentes eletrdnicos embarcados na aeronave.

E muito importante que se projete uma fuselagem para uma aeronave destinada a participar da
competicdo AeroDesign com as menores dimensdes possiveis, pois desse modo € possivel se reduzir
o arrasto parasita do avido e também o peso estrutural. A partir da teoria aerodindmica, o melhor
modelo para uma fuselagem € aquele no qual o comprimento € maior que a largura ou altura.

Munk, realizou estudos considerando um escoamento de fluido ideal e a partir da equagéo da
quantidade de movimento e consideracdes de energia verificou que a variacdo do coeficiente de
momento em funcdo do angulo de ataque para corpos compridos com secdo transversal circular
(modelos de fuselagem empregados na industria aerondutica) é proporcional ao volume do corpo e a
pressdo dindmica atuante.

Um estudo mais avancgado foi realizado por Multhopp, no qual o referido autor estendeu a
andlise realizada por Munk e avaliou a influéncia do escoamento induzido ao longo da fuselagem na
presenca da asa com diversos modelos de secao transversal. Um resumo das equagdes utilizadas e
dos resultados obtidos por Multhopp s@o apresentados a seguir para a determinagdo dos valores de
Cuor € Crgr -

Para a determinacdo do coeficiente de momento da fuselagem na condicdo de angulo de
ataque nulo pode-se utilizar a Equacgao (5.44) apresentada a seguir.

(k,—k) ¢ .
Choy :W - _[0/ wf2 '(%W +i; )dx (5.44)

A qual pode ser aproximada pela somatdria apresentada a seguir.

( x= lf .
C a,, +i. ) Ax 5.45
MOf — 36,5 S ;;Wf ( Ow lf) ( )
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Na Equacio (5.45), a relacdo (k; — k;) representa fatores de corre¢do que estdo relacionados
com a forma da fuselagem e dependem da razio entre o comprimento /r € a méaxima largura d,,; da
fuselagem, S,, € a drea da asa, ¢ a corda média aerodindmica da asa, wy a largura média da fuselagem
em cada secdo analisada, @y, representa o angulo para sustentacdo nula da asa em relacdo a linha de
referéncia da fuselagem, ir € o angulo de incidéncia da fuselagem em relagdo a uma linha de
referéncia no centro de cada sec¢do avaliada e Ax € o incremento de comprimento que define cada
secdo avaliada ao longo da fuselagem.

Os valores para a relacio (k, — k1) sdo mostrados na Figura 5.19.

1.0 ]
0.9 1 :
kz—k; 0.8 - /_ﬁ
07 i
0.6

0 10 20

t]
Ield max

Figura 5.19 — Determinago da relago (k; — ki) em fungdo da relagdol, /d,,, -

Para a determinac¢ao do coeficiente angular da curva de momentos ao redor do CG em funcéo
do angulo de ataque da fuselagem Cyqp, 0 método utilizado por Multhopp sugere que:

1 i, , (0€
Coor =————"| W, | == |dx 5.46
M9 365-8, ¢ Io ! (aa] (5:40)
A qual pode ser aproximada pela seguinte somatéria.
1 P o

C,,=— Y w - —“ Ax 5.47
e 36,5-SW-E;f oa G4

A relacdo ag% o Presente na Equacido (5.47) representa a variagdo do angulo do escoamento

local em funcdo do dngulo de ataque, essa relacdo varia ao longo da fuselagem e pode ser estimada
de acordo com as curvas apresentadas na Figura 5.20.

de,,

dce

|

o

=1
o x|

Figura 5.20 — Determinacao da relacdo ag% a
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A aplicacdo das Equacdes (5.45) e (5.47) sdo mais simples de serem compreendidas a partir
da andlise da Figura 5.21 que mostra como a fuselagem de uma aeronave pode ser dividida em vérios
segmentos para a avaliacdo de sua contribuicio na estabilidade longitudinal estitica de uma
aeronave.

Wi

Figura 5.21 — Representacdo dos segmentos da fuselagem para a determinag@o de Cygre Chgy-

Na anélise da Figura 5.21, para os segmentos de 1 até 3 que antecedem a asa, a relacdo
ae%a ¢é estimada pela Figura 5.20a, para o segmento 4 a relacdo ag% o ¢é estimada pela Figura

5.20b, para a regido localizada entre o bordo de ataque e o bordo de fuga da asa assume-se que nio

existe influéncia do escoamento gerado pela asa e portanto ag% a= 0 e para os segmentos de 5 até

13 a relacdo ag% o € estimada pela Equacdo (5.48) apresentada a seguir.

0, X, o€
L | [ P 5.48
o I, ( aa) (>-4%)

Como forma de compreender a aplicagdo das equacdes propostas nesta se¢do e determinar os
coeficientes Cygr € Cuop a seguir € apresentado um exemplo de cédlculo para uma aeronave destinada
a participar da competi¢do AeroDesign.

5.5.4 — Estabilidade longitudinal estatica da aeronave completa

Nas se¢Oes anteriores, estudou-se a contribui¢do de cada elemento da aeronave isoladamente
(asa, estabilizador horizontal e fuselagem), porém para se avaliar os critérios de estabilidade
longitudinal estatica deve-se realizar uma andlise da aeronave como um todo.

Como forma de se determinar os critérios que garantem a estabilidade longitudinal estatica de
uma aeronave, ¢ importante que o estudante tenha em mente a equacdo fundamental do momento de
arfagem ao redor do CG da aeronave reescrita a seguir.

C C,. +C, -« (5.49)

MCGa — “Moa Maa ~
O subscrito a utilizado na Equagado (5.49) representa uma anélise realizada para a aeronave

completa, neste ponto entende-se por aeronave completa a juncdo da asa e da empenagem na
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fuselagem, e, dessa forma, o cdlculo da contribuicdo total para a estabilidade longitudinal estatica
pode ser realizado a partir da soma das contribui¢des de cada elemento isoladamente, assim, a
Equacdo (5.49) pode ser desmembrada e o célculo de Cuyg, € Cyan podem ser determinados da
seguinte forma:

Crioa =Cpow + CMOf +Chor (5.50)

Crtae =Crow + Cotr + Copr (5.51)

oa

Desse modo, uma vez conhecidos os valores de Cyyp € Cyq para cada um dos componentes
isolados da aeronave cujas equagdes estdo apresentadas nas segdes 5.5.1, 5.5.2 e 5.5.3 do presente
capitulo, torna-se imediato o cdlculo e a determinacdo da curva do coeficiente de momento ao redor
do CG da aeronave em fun¢do do angulo de ataque para a aeronave completa.

O resumo das equagdes que permitem a determinacdo da contribuicdo de cada um dos
componentes de uma aeronave para a determinacgdo dos critérios de estabilidade longitudinal estatica
estd apresentado a seguir:

a) Asa

+Cpy, (o —1,.) (5.52)

ac

Chrow =

Macw
Cirtan = Crany e = 1) (5.53)

Nas Equacdes (5.52) e (5.53) é importante citar que as varidveis h.,e h, foram utilizadas
para simplificar a notacdo usada nas Equacdes (5.20) e (5.21), portanto, considere que:

= h
heg = —% (5.54)
€
e
— h
== (5.55)
c
b) Estabilizador horizontal
Cvo: =Vu - Cpry ’(iw -1, +80) (5.56)
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C. =V .5.C. .(1_3_2] (5.57)
¢) Fuselagem
k,—k) &
e, —k,) Sw,? (ay, i, ) Ax (5.58)

Mof = 36,5'SW -C =0

x=l
1 { 5 0g,

= D> w, L Ax 5.59
M7 365.8 ¢ =7 da -9

A partir da aplicacdo da Equacdo (5.49), € possivel construir o grafico que mostra a variacio
do coeficiente de momento para a aeronave completa em funcdo do dngulo de ataque, um modelo
deste grafico estd apresentado na Figura 5.22 e € similar ao gréafico da Figura 5.13.

CricGa 4

CA\ 10a
Chtoa

ltrim

IS 4

Figura 5.22 — Anadlise da estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave completa.

A andlise da Figura 5.22 permite comentar que o angulo de ataque necessdrio para a trimagem
da aeronave ¢y, representa o angulo necessdrio para se manter a aeronave em condicdes de
equilibrio estético (z M .= 0) quando livre de qualquer perturbag@o, quer seja externa ou entio por

movimentacdo de comando.

A determina¢do do angulo de trimagem estd diretamente envolvida com o controle da
aeronave e por ser algo de extrema importincia para o voo estdvel de uma aeronave esse conceito
serd discutido em maiores detalhes na se¢@o destinada ao controle longitudinal da aeronave.

A partir dos conceitos apresentados, as equagdes completas para o célculo de Cpps € Crn
podem ser escritas do seguinte modo:

CMOa = CMacw + CLOw ’ (ECG - Eac )+ VH ’ 77 : CLat ’ (lv - it + 80)

"

(k —k) §4 - . (5.60)
+ A, +i,) Ax
36,5-S, ¢ ;Wf @, +i;)
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x=I

_ de
CMaq:CLaw'(hCG_hac)_VH.ﬂ.CLm.[1_£J+365 S Z 2

A seguir € apresentado um exemplo de cdlculo para o tragcado da curva do coeficiente de
momento ao redor do CG da aeronave em funcdo do angulo de ataque além da determinagdo do
angulo de trimagem da aeronave.

5.5.5 — Ponto neutro e margem estatica

Ponto neutro: O ponto neutro de uma aeronave pode ser definido como a localizagdo mais
posterior do CG com a qual a superficie horizontal da empenagem ainda consegue exercer controle
sobre a aeronave e garantir a estabilidade longitudinal estética, ou seja, representa a condi¢do para a
qual a aeronave possui estabilidade longitudinal estética neutra.

Com o CG da aeronave localizado no ponto neutro, o coeficiente angular da curva Cycg X €
igual a zero, ou seja, Cp=0, € como visto nos critérios de estabilidade, uma aeronave somente possui
estabilidade longitudinal estitica quando Cy;,<0, portanto, o ponto neutro define a condicdo mais
critica para a garantia da estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave.

O conceito do ponto neutro pode ser utilizado como um processo alternativo para se verificar
a estabilidade longitudinal estitica de uma aeronave, pois de acordo com a posicdo do CG em relagdo
a posicdo do ponto neutro, o coeficiente angular da curva Cycc X & pode ser negativo, nulo ou

positivo como pode ser observado na Figura 5.23.
C\I('(: b

hee > hnp

Cwo heg = hnp

\ a
heg < hnp

Figura 5.23 — Representag@o do coeficiente angular para o ponto neutro.

Tanto a medida da posicdo do CG (ECG) quanto do ponto neutro (f_zPN) sdo referenciadas
como porcentagem da corda média aerodindmica e medidas a partir do bordo de ataque da asa, dessa
forma, a condi¢do de coeficiente angular negativo para a curva Cyce X & somente serd obtido
quando f_zCG <l7PN , Ou seja, uma aeronave possuird estabilidade longitudinal estitica enquanto o
centro de gravidade estiver localizado antes da posicdo do ponto neutro. As notagdes ECG e h, py S30

utilizadas para indicar a posi¢do em relagdo a corda média aerodindmica, assim, considere a partir
desse ponto da andlise que:

B =S¢ (5.62)

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplica¢des ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



40

h,, =-2L (5.63)

A Figura 5.24 mostra as posicdes do CG e do ponto neutro de uma aeronave necessirias para
se garantir a estabilidade longitudinal estatica.

Figura 5.24 — Localizag¢do do CG e do ponto neutro de uma aeronave.

Matematicamente a posi¢cdo do ponto neutro pode ser obtida fazendo-se Cy 4, = 0 na Equacdo
(5.61), e assim, tem-se que:

0=C,u, (g =Tt )+ Crieg =Vig 11+ Crn -[1—3—‘3) (5.64)
a

Nesta equacgdo € possivel observar que a posicdo do ponto neutro depende da posi¢do do
centro de gravidade e das caracteristicas aerodindmicas da aeronave, dessa forma, considerando que o

centro de gravidade estd exatamente sobre o ponto neutro ECG :EPN , a Equacdo (5.64) pode ser
solucionada de acordo com a deducdo apresentada a seguir.

0="106  Cropy —Nye * Cro + Coteg =V -1+ Cr -(1 —C‘;—gj (5.64a)
a

Como h, = h,y , tem-se que:

—Tpy Cray ==Ny Cro +Coie =V 1-Cppy -(1 —ﬁj (5.64b)
da
- —h_-C C V,-n-C
hPN — ac Low + Mof _ H 77 Lot (l_ﬁj (564C)
- CLmv - CLmv - CLmv da’/
Que resulta em:
_ — C V. .n-C
iy =k — 2 i e -[1—£j (5.64d)
Cron Cron da
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Na equacdo (5.64d) é importante citar que nao se realizou nenhum processo de corre¢ido no
volume de cauda horizontal Vg devido a movimentagdo do CG. Esta movimentacdo provoca uma
mudanga imediata no comprimento de cauda /,, porém como esta diferenca geralmente ¢ muito
pequena, o seu efeito pode ser desprezado no célculo fornecendo ainda assim resultados confidveis.

A localizacdo do ponto neutro obtida com a solu¢do da Equacdo (5.64d) é chamada de ponto
neutro de manche fixo, essa nomenclatura € utilizada para aeronaves que possuem superficies de
comando que podem ser fixadas em qualquer angulo de deflexdo desejado, ou seja, quando o piloto
realiza uma movimentacio nos comandos da aeronave, a superficie de controle acionada se desloca
para a posi¢ao desejada e 14 permanece até que um novo comando seja aplicado.

Ainda em relacdo a Equacdo (5.58d), o resultado obtido serd um valor que referencia a
porcentagem da corda média aerodindmica e é medido como citado anteriormente a partir do bordo
de ataque da asa além de representar a posi¢do mais traseira do CG para o qual ainda € possivel se
garantir a estabilidade longitudinal estatica, portanto, torna-se claro e intuitivo observar que enquanto
o CG da aeronave estiver localizado antes do ponto neutro a aeronave serd longitudinalmente
estaticamente estavel e portanto Cyq, < 0, quando o CG coincidir com o ponto neutro a aeronave
possuirda estabilidade longitudinal estitica neutra e portanto Cyq, = 0 e quando o CG estiver
localizado ap6s o ponto neutro a aeronave possuird instabilidade longitudinal estitica e portanto Cyg,
> 0.

De acordo com a andlise da Figura 5.23, é possivel observar que quando o CG coincidir com
o ponto neutro, o coeficiente de momento Cycc em funcio do dngulo de ataque « é constante, pois
Cyvaa = 0, e, dessa forma, fazendo-se uma analogia com o centro aerodindmico de uma asa, que
representa o ponto sobre o perfil no qual o momento € constante e independe do angulo de ataque, o
ponto neutro pode ser considerado como o centro aerodindmico do avido completo.

As aeronaves sdo projetadas para uma posi¢do fixa do CG, quando o mesmo € deslocado para
trds da posi¢do de projeto, o coeficiente angular Cyq, torna-se cada vez mais positivo e a aeronave
torna-se menos estivel, na posi¢do especifica em que Cyq, = 0 significa dizer que o CG da aeronave
atingiu o ponto neutro e portanto tem-se uma condi¢do de estabilidade longitudinal estitica neutra.

Margem estatica: representa um elemento importante para se definir o grau de estabilidade
longitudinal estitica de uma aeronave, a margem estatica ME representa a distincia entre o ponto
neutro e o CG da aeronave e pode ser determinada analiticamente a partir da aplicacdo da Equacgao
(5.65).

ME=h,, —h, (5.65)

A Figura 5.25 mostra a relacdo de margem estética de uma aeronave.

ME

Ry

Figura 5.25 — Representagdo da margem estatica de uma aeronave.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplica¢des ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



42

Pela andlise da figura é possivel observar que a margem estdtica representa uma medida
direta da estabilidade longitudinal estdtica de uma aeronave e como forma de se atender os critérios
Cmoa > 0 e Cyae < 0, a margem estitica dever ser sempre positiva, indicando que o CG estd
posicionado antes do ponto neutro.

Para aeronaves que participam da competicio AeroDesign uma margem estética
compreendida entre 10% e 20% traz bons resultados quanto a estabilidade e manobrabilidade da
aeronave.

Como a margem estética indica a caracteristica de estabilidade longitudinal estatica de uma
aeronave, pode-se concluir que quanto menor for o seu valor menor serd a distdncia entre o CG e o
ponto neutro e consequentemente menor serd a estabilidade estatica da aeronave.

A Figura 5.26 mostra a influéncia da posicdo do CG e por conseqiiéncia da margem estatica
com relacdo ao ponto neutro e aos critérios necessarios para a estabilidade longitudinal estatica de
uma aeronave.

,
Cucc 4

. / CG no ponto neutro
Cwo ME =0

(24

\CG apos a localizagio

de projeto ME >0

CG na localizacao de

projeto ME >0
Aumento da margem

estatica

Figura 5.26 — Influéncia do CG e da margem estatica na estabilidade
longitudinal estitica de uma aeronave.

Pela andlise da Figura 5.26 é possivel observar que o aumento da margem estdtica
proporciona um coeficiente angular Cyq, cada vez mais negativo contribuindo para o aumento da
estabilidade estética, pois neste ponto é muito importante comentar que o deslocamento excessivo do
CG para frente pode trazer complicacdes de controlabilidade e manobrabilidade da aeronave como
serd discutido na préxima sec¢io do presente capitulo.

Para exemplificar os conceitos de ponto neutro e margem estdtica, € apresentado a seguir um
exemplo de cdlculo para a determinac@o dessas duas quantidades para uma aeronave destinada a
participar da competi¢do AeroDesign.

5.5.6 — Conceitos fundamentais sobre o controle longitudinal

O controle de uma aeronave pode ser realizado mediante a deflexdo das superficies
sustentadoras da mesma, a deflexdo de qualquer uma das superficies de controle cria um incremento
na forga de sustentacdo que produz ao redor do CG da aeronave um momento que modifica a atitude
de voo.

O controle longitudinal ou controle de arfagem € obtido pela mudanga da forca de sustentacio
originada no estabilizador horizontal da aeronave, para os avides que participam da competicdo
AeroDesign, a superficie horizontal da empenagem pode ser completamente mével ou parcialmente
moével como mostram os modelos apresentadas na Figura 5.27.
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Servo Horn

Articulacao

(a) Completamente movel (b) Parcialmente mével

Figura 5.27 — Modelos de superficies horizontais da empenagem em avides que participam da
competicao AeroDesign.

Tanto em um caso como em outro, a mudanca do angulo de ataque do profundor ou entdo a
deflexdo da superficie mével do estabilizador horizontal provoca um momento ao redor do CG da
aeronave devido ao aumento da forca de sustentacdo na superficie horizontal da empenagem. Os
principais fatores que afetam diretamente a qualidade do controle longitudinal estitico de uma
aeronave sdo: a eficiéncia de controle, os momentos de articulacdo e o balanceamento aerodinamico e
de massa da aeronave.

A eficiéncia de controle representa a medida de qudo eficiente € a deflexdo do controle para
se obter o0 momento necessario para se balancear a aeronave, os momentos de articulagdo definem a
intensidade da forca necessaria para a aplicacdo do comando, ou seja, em uma aeronave que participa
do AeroDesign representam um fator de extrema importancia para a correta selecio dos servo-
comandos que serdo utilizados, pois permitem definir a for¢a tangencial que movimentard a
superficie de controle, o balanceamento aerodindmico e de massa da aeronave permite definir uma
faixa de valores aceitiveis para ndo se exigir demasiadamente de forcas para a deflexdo dos
comandos.

Como ponto inicial para a avaliacdo das condi¢des necessdrias para se garantir o controle
longitudinal estatico de uma aeronave em uma condicdo de voo reto e nivelado considere a aeronave
trimada em um determinado angulo de ataque & = i, como mostra a Figura 5.28.

CM(‘ G A

Cuo

= Crim

IS 4

Figura 5.28 — Angulo de trimagem de uma aeronave.
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Pela andlise da Figura 5.28, € intuitivo observar que o angulo de ataque para trimagem o =
Oyim mostrado corresponde a um determinado coeficiente de sustentagdo Cy., definido para a
condicdo de voo do instante mostrado, ou seja, a aeronave estd voando com uma determinada
velocidade em um angulo de ataque fixo & = @im, €, pela equacdo fundamental da forca de
sustentacdo pode-se escrever que:

‘Alzl’:%.p'vtrim2 .Sw ’ CLtrim (566)
Resolvendo a Equagao (5.66) para v, tem-se que:
vtrim = 2 ud (5.67)
p : S ’ CLtrim

Assim, pela solucdo da Equacdo (5.67) € possivel determinar a velocidade na qual a aeronave
se encontra trimada (balanceada ao redor do CG) em um determinado angulo de ataque.

Porém, como comentado, o angulo de trimagem mostrado na Figura 5.27 define uma
condicdo de balanceamento apenas para um determinado Cp,;, € uma determinada velocidade de
trimagem v, caso o piloto deseje reduzir ou aumentar a velocidade da aeronave um novo angulo de
trimagem serd obtido, pois no caso de uma redu¢fo na velocidade de voo serd necessario o aumento
do angulo de ataque para se manter o voo reto e nivelado da aeronave e, portanto, consequentemente
um desbalanceamento serd criado ao redor do CG necessitando uma deflexdo da superficie de
comando como forma de se criar um incremento na forca de sustentacdo que fard com que a aeronave
se torne balanceada novamente, garantindo o controle longitudinal da mesma.

Do mesmo modo, um aumento da velocidade provoca uma reducio do adngulo de ataque e
novamente um desbalanceamento serd criado ao redor do CG fazendo com que a aeronave saia de
sua condicdo de equilibrio, portanto, em ambos os casos, se ndo houver uma deflexdo da superficie
de comando o avido ndo poderd ser trimado em qualquer outro angulo diferente de ¢, nem em
qualquer outra velocidade diferente de vy,

Em uma situacdo de voo é obvio que isto representa uma condi¢do indesejavel, pois uma
aeronave deve ser capaz de voar balanceada em qualquer condi¢do que se deseje, quer seja para
baixas ou para altas velocidades, portanto, em funcdo das consideracdes apresentadas, para que uma
aeronave possa ser trimada em diferentes condi¢cdes de voo € necessdrio que ocorra uma deflexdo da
superficie de comando criando um incremento na for¢a de sustentacio capaz de gerar o momento de
equilibrio ao redor do CG para balancear a aeronave em um novo angulo de ataque.

Como em aeronaves que participam da competicdo AeroDesign o CG € um ponto fixo
resultante do projeto desenvolvido e a margem estética é fechada em um determinado valor, a tinica
forma de se criar um momento de controle ao redor do CG e balancear a aeronave em um novo
angulo de ataque € obter o incremento na forca de sustentacdo a partir da variacdo de Cyy,, mantendo
o coeficiente angular Cpq, da curva Cycc X O constante pois como mostrado na Figura 5.28, a
mudanga de inclinagdo do coeficiente angular Cyo, somente € possivel com deslocamento do CG
para uma posicdo diferente da posi¢cdo original de projeto, o que proporciona uma mudanga na
margem estdtica afetando diretamente os critérios de estabilidade da aeronave.

Para se compreender o mecanismo de variagio de Cyyg, a seguir é apresentado o
equacionamento utilizado para se determinar o incremento da for¢a de sustentagdo, tanto para o
profundor totalmente mével como para a condicdo de superficie composta por estabilizador e
profundor articulado a formulagdo e o principio de controle sdo os mesmos, assim, para modelar
matematicamente a situacdo exposta, considere o profundor totalmente articulado em uma
determinada posicao inicial como mostra a Figura 5.29.
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Perfil simétrico

Figura 5.29 — Profundor totalmente mével.

Na Figura 5.29 € possivel identificar o angulo de ataque absoluto do profundor ¢; definido
anteriormente pela Equacio (5.32) reescrita a seguir.

a=(a,-i,—e+i) (5.68)

t

Como o perfil aerodindmico geralmente utilizado para o profundor é simétrico tem-se que
para o; = 0°, C, = 0, e, portanto, a curva caracteristica do coeficiente de sustentacdo em funcio do

angulo de ataque absoluto do profundor pode ser representada pelo modelo mostrado na Figura 5.30.
Cu

Cri

i

Figura 5.30 — Curva caracteristica C; x & para um perfil simétrico.

O subscrito i € utilizado para indicar a posicao inicial do profundor, e assim, nesta condi¢@o o
angulo ¢y; proporciona a obten¢@o de um determinado coeficiente de sustentacdo Cy;.

Caso se deseje alterar a condicdo de trimagem da aeronave para um novo angulo de ataque em
uma nova velocidade de voo, serd necessario a deflexdo do profundor em uma quantidade angular &
como pode-se observar na Figura 5.31.

Figura 5.31 — Deflexdo do profundor.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplica¢des ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



46
Para esta nova situago, o angulo de ataque absoluto do profundor passa a ser dado por &
+ 0, e, portanto:

a =(a, —i, —e+i +0) (5.69)

Na Equacgéo (5.69) é possivel perceber que a deflexdo d do profundor provoca o aumento de

o; e consequentemente um incremento no coeficiente de sustentacdo Ci, € criado e assim a Figura
5.30 pode ser reapresentada do seguinte modo:

Cu

CL 10

ACy,
Crii

¢

Qi w/+§

Figura 5.32 — Representag@o do incremento do coeficiente de sustentacio devido a uma deflexdo do
profundor.

Portanto, pode-se notar que a deflexdo do profundor pode ser utilizada como forma de se criar
o incremento na forga de sustentag@o necessario para a trimagem da aeronave em uma nova condi¢do
de voo e o coeficiente de sustentacdo do profundor considerando a deflexdo d pode agora ser escrito
da seguinte forma:

C,=C,, o +AC, (5.70)
Onde
dc,,
AC,, = ddL -0=C,5-0 5.71)
Que resulta em:
C,=C,, a+C,;-d (5.72)

Como na situagdo o profundor é totalmente mével, tem-se que Cpy = Crs , €, portanto, a
Equacao (5.72) pode ser reescrita da seguinte forma:

Cc,=C,, (a +9) (5.73)

A partir da substitui¢do das Equacdes (5.17) e (5.31) na Equacdo (5.51), pode-se escrever que:
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Cucea =C +Cp, - (}_lcc - Em) + CMCGf -Vy-n-Cy (5.74)

Macw
Substituindo a Equacdo (5.73) na Equacgao (5.74) tem-se que:

C

MCGa

=C

Macw

+CLW '(}_lcc _}_lac)-l_ CMCGf _VH 'ﬂ'ch ‘(at +5) (5.75)

Onde a partir das quais é possivel observar que a deflexdo do profundor por um angulo o
proporciona uma mudanga em Cycg, porém mantém o mesmo coeficiente angular da curva uma vez
que ndo houve mudanca da posi¢ao do centro de gravidade da aeronave, dessa forma, com a deflexao
do profundor € possivel timar a aeronave em diferentes condi¢des de voo como mostra a Figura 5.33.

CrcGa 4

Cwos
Choi

CM()&

Qtrim2

Figura 5.33 — Efeito da deflexdo do profundor na trimagem da aeronave.

Por convencgdo, seguindo o sistema de coordenadas utilizado na industria aerondutica,
considera-se que uma deflexdo do profundor no sentido hordrio é considerada positiva e uma
deflexdo no sentido anti-hordrio é considerada negativa, portanto, a relacdo (& + J) pode ser positiva
ou negativa dependendo do sentido de deflexdo utilizado, assim, a variacdo de Cycc, calculada pela
Equacido (5.75) tanto pode ser para mais ou para menos, transladando a curva Cycg, X @, ou para
cima ou para baixo dependendo exclusivamente da rotacdo utilizada no profundor. A convencgdo de

sinais adotada est4 apresentada a seguir na Figura 5.34.

Sentido horario - positivo Sentido anti-horario - negativo

Figura 5.34 — Convencao de sinais para o angulo de deflexdo do profundor.

Para se garantir a capacidade de controle longitudinal de uma aeronave, esta deve possuir
condicdes de ser balanceada em qualquer dngulo de ataque desejado compreendido entre uma
condicdo de velocidade minima de estol até a velocidade maxima.
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Esta condicdo pode ser obtida através da determinagao do angulo de deflexdao do profundor
necessdrio para a trimagem da aeronave nas condi¢cdes desejadas, este dngulo é referenciado no
presente livro por &, € quando determinado para as condigdes extremas (velocidades de estol e
maxima) identifica a faixa de deflex@o positiva e negativa necessdria para o profundor, neste ponto é
importante citar que deflexdes excessivas da superficie de controle pode ocasionar estol no
estabilizador horizontal acarretando em perda se sustentacdo dessa superficie e a conseqiiente perda
de controle da aeronave, pois cria-se uma condicdo de instabilidade longitudinal estatica na aeronave.
Como forma de exemplificar as situagdes extremas comentadas, é apresentado a seguir o
conceito para a determinacio do angulo de trimagem da aeronave. A principio considere que o piloto
deseje voar em uma condi¢do proximo a velocidade de estol, nessa situacdo o dngulo de ataque é
elevado e o coeficiente de sustentacdo equivale a Cj,4y, cOmo a contribui¢do asa + fuselagem fornece
um coeficiente de momento ao redor do CG negativo (sentido anti-horério) serd necessério a criagao
de um momento positivo (sentido horério) para balancear a aeronave ao redor do CG e se manter o
voo da mesma na condi¢do desejada, e, assim, a Unica maneira de se obter essa condicdo € uma
deflexdo do profundor no sentido anti-horario (d negativo) para o qual o incremento no coeficiente de
sustentacdo criado pela deflexdo do comando cria ao redor do CG da aeronave um momento positivo
que desloca o nariz da aeronave para cima aumentando o dngulo de ataque e balanceando os
momentos ao redor do CG para a condi¢do de velocidade de estol e assim um novo angulo de
trimagem ¢, € obtido. A situacdo comentada estd ilustrada na Figura 5.35 mostrada a seguir.

CGesi ] =

Vestol

Figura 5.35 — Deflexdo do profundor necessdria para a trimagem da aeronave na velocidade de estol.

A segunda condi¢@o extrema € referente a deflexdo do comando para se trimar a aeronave em
uma situacdo de voo com velocidade maxima, para este caso, é necessario um baixo angulo de ataque
e consequentemente um pequeno C; € necessdrio pois a sustentacdo € quase que em sua totalidade
produzida pela elevada velocidade da aeronave, como forma de se reduzir o angulo de ataque da
aeronave € necessdrio uma deflexdo positiva (sentido horério) do profundor criando ao redor do CG
um momento negativo (sentido anti-horério) que propicia o balanceamento da aeronave para uma
condicdo de velocidade médxima. Esta situacdo estd apresentada a seguir na Figura 5.36.

Vimx

Figura 5.36 — Deflexdo do profundor necesséria para a trimagem da aeronave na velocidade maxima.
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A consideracdo apresentada para velocidade méxima possui um aspecto muito interessante
quando se avalia o projeto e concep¢do de uma aeronave destinada a participar da competicao
AeroDesign, pois nessas aeronaves, geralmente o perfil aerodinamico utilizado pela asa possui um
arqueamento muito grande e o CG estd localizado apds o centro aerodinamico do perfil o que
propicia um coeficiente de momento negativo (sentido anti-hordrio) bastante elevado para os padrdes
dos perfis geralmente utilizados em aeronaves comerciais e, assim, praticamente em todas as anélises
realizadas, o angulo de deflexdo do profundor necessério para a trimagem de uma aeronave destinada
a participar da competicdo AeroDesign em uma condicdo de velocidade méxima possui um valor
positivo muito pequeno ou ainda em alguns casos é negativo, ou seja, mesmo nesta situacdo, o
balanceamento de momentos ao redor do CG é obtido com uma deflexdo do profundor no sentido
anti-horério.

A partir dos conceitos apresentados, € possivel obter uma equacio algébrica que permite a
determinagdo do angulo de deflexdo do profundor necessdrio para balancear a aeronave em qualquer
condicdo de voo desejada compreendida entre a velocidade de estol e a velocidade médxima da
aeronave. Para se realizar esta andlise considere um avido que possui estabilidade longitudinal
estdtica cuja curva do coeficiente de momento ao redor do CG em funcio do angulo de ataque esta
apresentada a seguir na Figura 5.37.

Crce 4

Cyn

Figura 5.37 — Condig¢do de trimagem para uma aeronave que possui estabilidade longitudinal estatica.

Pela andlise da Figura 5.37 € possivel observar que em uma condi¢do de deflexdo nula do
profundor 6, = 0° a aeronave se encontra balanceada em um angulo de ataque a; que corresponde a
uma determinada velocidade e coeficiente de sustentagdo. Nesta situag¢do, o dngulo de deflexdo do
profundor necessério para a trimagem da aeronave pode ser obtido analiticamente a partir da equagdo
de equilibrio de momentos ao redor do CG da aeronave obtida previamente quando do estudo dos
critérios necessdrios para a determinacdo da estabilidade longitudinal estitica, assim, considere a
equacdo fundamental que garante a estabilidade longitudinal estética reescrita a seguir.

Cucoa =Crioa TCha - @ (5.76)

Para se trimar a aeronave em um novo angulo de ataque ay, serd necessdrio a realizacdo de
uma deflexdo do profundor por um angulo J, que propiciard um incremento no coeficiente de
sustentacdo do profundor C;, capaz de criar uma variac@o no coeficiente de momento ao redor do CG
da aeronave deslocando a curva mostrada na Figura 5.37 para cima ou para baixo de acordo com o
sentido da deflexdo realizada. O efeito provocado pela deflexdo do profundor na curva do coeficiente
de momento ao redor do CG em func¢@o do adngulo de ataque pode ser observado na Figura 5.38.
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Cuce 4
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Figura 5.38 — Efeito da deflexdo do profundor no coeficiente de momento ao redor do CG de uma
aeronave.

Pela andlise do grifico da Figura 5.38 é possivel observar que uma deflexdo positiva no
profudor (sentido horério) permite que a aeronave seja balanceada em um novo angulo de ataque a; <
a1, caso a deflexdo seja negativa (sentido anti-horario), a aeronave também serd balanceada porém
com um angulo a; > o;. Essa mudan¢a no angulo de trimagem é obtida pelo incremento do
coeficiente de momento devido a deflexdo da superficie de comando, dessa forma, considere que a
deflexdo do profundor ocasiona uma variagdo no coeficiente de momento ao redor do CG definido

por Acmcca, @ Equagdo (5.76) pode ser escrita do seguinte modo:

Cucca =Crmoa T Crtan - C+ Aycoa (5.77)

O valor de Acyceq € calculado pela aplicagdo da Equacgao (5.77) que resulta em:
Crica =Croa T Croa &=V -1M-Cprpy - 5,; (5.78)

Relacionando a Equagdo (5.78) com o grafico da Figura 5.38, é possivel determinar o
coeficiente de momento ao redor do CG para qualquer angulo de ataque desejado, porém, nesta
secdo, o ponto de interesse € determinar o angulo de deflexdo do profundor para o qual o coeficiente
de momento ao redor do CG € nulo, ou seja, aeronave trimada (balanceada), dessa forma, a Equacao
(5.78) pode ser solucionada para d, = i, fazendo-se Cycga = 0, € assim tem-se que:

O=CM0a+CMm-05—VH-77-CLm-5P (5.79)
Que resulta em:

Vy '77'CLaz'§ =Chros t Co * &,

p a

(5.80)

Isolando-se ) = Jyim, tem-se que:

— CMOa +CMaa a (5.81)
Vi 1 Cra

trim
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E, portanto, a Equacdo (5.81) fornece o dngulo de deflexdo do profundor necessario para se
trimar a aeronave em qualquer angulo de ataque a, compreendido entre a velocidade de estol e a
velocidade médxima da aeronave.

Esta andlise é importante para a determina¢@o dos batentes maximos positivo e negativo para
a deflex@o do profundor necesséria para a trimagem da aeronave.

Em relacdo ao projeto Aerodesign, esta andlise é de grande valia para se determinar o curso de
comando necessdrio ao profundor durante a fase de montagem final da aeronave, e como forma de
exemplificar esta situagdo, é apresentado a seguir um modelo de célculo utilizado para se determinar
o angulo de deflexdo do profundor necessario para trimar uma aeronave destinada a participar do
Aerodesign em qualquer dngulo de ataque desejado compreendido entre a velocidade de estol e a
velocidade médxima da aeronave.

5.6 — Estabilidade direcional estatica

A estabilidade direcional de uma aeronave estd diretamente relacionada com os momentos
gerados ao redor do eixo vertical da mesma, tal como ocorre nos critérios de estabilidade
longitudinal, € muito importante que a aeronave possua a tendéncia de retornar a sua posi¢do de
equilibrio apds sofrer uma perturbacdo que mude a sua direcdo de voo.

Para possuir estabilidade direcional estética, a aeronave deve ser capaz de criar um momento
que sempre a direcione para o vento relativo. Geralmente os critérios de estabilidade direcional de
um avido sdo determinados através da soma dos momentos provenientes da combinagdo asa-
fuselagem e da superficie vertical da empenagem em relacio ao centro de gravidade da aeronave.

Normalmente o conjunto asa-fuselagem possui um efeito desestabilizante na aeronave e a
superficie vertical da empenagem é responsdvel por produzir o0 momento restaurador, e, portanto,
torna-se muito importante o seu correto dimensionamento e resisténcia estrutural.

Tal como foi apresentado na andlise de estabilidade longitudinal estitica, a formulacdo
matemdtica para a avaliagdo dos critérios necessarios para se garantir a estabilidade direcional
estatica serd apresentada de forma adimensional, sendo um fator de grande importincia para a
avaliacdo desse tipo de estabilidade a determinacdo do coeficiente angular da curva de momentos de
guinada da aeronave completa C,z em fun¢do do 4ngulo de derrapagem imposto pela perturbacio
sofrida, que pode ser proveniente de um comando mal aplicado, por uma rajada de vento, ou entao
pela manutencdo de um voo deslocado da direcdo do vento relativo.

Matematicamente o critério necessario para se garantir a estabilidade direcional estética é a
obtencdo de um coeficiente angular C,z positivo e que devido as condi¢Oes de simetria da aeronave a
reta gerada por esse coeficiente angular intercepta o sistema de coordenadas na origem. A Figura
5.39 mostra graficamente o critério necessdrio para uma condi¢@o de estabilidade direcional estatica.
AC(H)

Avido 1 - Estavel

Be)

)

Cu(-) Avifo 2 - Instavel

Figura 5.39 — Critério necessério para se garantir a estabilidade direcional estatica.
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A andlise da figura permite observar que no caso do avido 1, se ocorrer uma perturbacdo na
qual o vento relativo passe a atuar de sua posi¢do de equilibrio (f=0°) para uma condi¢@o (£>0°)
(rotacdo no sentido horério), instantaneamente serd criado um momento
restaurador positivo tendendo novamente a alinhar a aeronave para a dire¢ao do vento relativo.

5.6.1 — Contribuicao do conjunto asa-fuselagem na estabilidade direcional estatica

O conjunto asa-fuselagem € responsdvel por um efeito desestabilizante e contribui de forma
negativa para atender os critérios de estabilidade direcional de uma aeronave. Geralmente a maior
contribuicdo é proporcionada pela geometria da fuselagem, sendo a asa um componente de menor
importancia no conjunto. Matematicamente a contribuicio do conjunto asa-fuselagem pode ser
determinada a partir de uma equacdo empirica.

C K, K, -

=— === 5.82
npwf n S b ( )

Nesta equagdo, C,p, representa o coeficiente angular da curva de momento direcional ao
redor do eixo vertical da aeronave, K, representa um fator empirico de interferéncia asa-fuselagem e
€ uma funcdo direta da geometria da fuselagem. Este fator pode variar em uma faixa compreendida
entre 0,001 < K, < 0,005. A varidvel Kg; também representa um fator empirico que é uma funcao
direta do nimero de Reynolds da fuselagem, sugere-se a seguinte faixa para os valores de Kgz: 1 < Kg
L < 2,2; geralmente para o nimero de Reynolds encontrado nas aeronaves que participam da
competicdo AeroDesign pode ser utilizado com boa margem de confiabilidade um valor de Ky, da
ordem de 1.

As variaveis Sp, Ir, S,, € b representam respectivamente a drea projetada lateral da fuselagem,
o comprimento da fuselagem, a drea da asa e a envergadura da asa.

Como o resultado obtido com a solucdo da Equacdo (5.82) sempre € um coeficiente angular
negativo, o conjunto asa-fuselagem produz um efeito desestabilizante na estabilidade direcional
estdtica da aeronave, e, dessa forma, a superficie vertical da empenagem passa a ser de fundamental
importancia para se garantir a restauragdo da aeronave a sua condicdo de equilibrio direcional.

5.6.2 — Contribuicao da superficie vertical da empenagem na estabilidade direcional estatica
A Figura 5.40 mostra como a superficie vertical da empenagem contribui fisicamente de
maneira positiva para a estabilidade direcional da aeronave.

Vento relativo Vento relativo

Momento restaurador Momento restaurador

y

\ A

L &

Forga lateral Forga lateral

Figura 5.40 — Contribuicdo da superficie vertical da empenagem para a estabilidade direcional
estatica de uma aeronave.
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Pela andlise da Figura 5.40, € possivel observar que se a aeronave sofrer uma perturbacio
que modifique sua direcio de voo, a superficie vertical da empenagem estard submetida a um
aumento de angulo de ataque em relagdo a dire¢do do vento relativo e uma forga lateral seréd criada
tendendo a trazer o avido de volta a sua posicdo de equilibrio. Assim, é possivel verificar a
necessidade da utilizagdo de uma superficie aerodinadmica simétrica na superficie vertical da
empenagem, 0 que garante que em uma situacdo de equilibrio nenhuma forca lateral desestabilizante
seja criada.

Matematicamente a forca lateral na superficie vertical da empenagem quando a aeronave se
encontra em uma condicao de voo com angulo de derrapagem positivo pode ser calculada da seguinte
forma:

F, = —%‘p‘v‘,z S -C, (5.83)

O sinal negativo presente na Equacdo (5.83) indica que a forca lateral gerada atua no sentido
negativo do eixo lateral da aeronave (eixo y). Ainda com relacdo a Equacdo (5.83), o coeficiente de
sustentacdo Cy, pode ser determinado em fungdo do coeficiente angular C;,, e do angulo de ataque
da superficie vertical da empenagem ¢, em relacdo ao vento relativo, dessa forma, pode-se escrever
que:

F =—%-p~vv2-SV .C,, -, (5.84)

4

O angulo de ataque ¢ da superficie vertical da empenagem pode ser expresso em fungdo do
angulo B que representa a dire¢do do vento relativo e do angulo de ataque induzido lateral o
(sidewash) do seguinte modo:

a,=p+0 (5.85)

O angulo de ataque induzido lateral o (sidewash) é similar ao angulo de ataque induzido
longitudinal (downwash) e fisicamente é provocado pelo desvio dos vortices de ponta de asa.

A partir das Equacdes (5.84) e (5.85) € possivel escrever a equacdo que define 0 momento
restaurador da seguinte forma:

N, =F -1l (5.86)
onde /, representa o bragco de momento do ponto de aplicacdo da forca lateral até o CG da aeronave.
Na Equacao (5.86) é possivel observar que o momento restaurador provocado por uma forga

lateral negativa € um valor positivo, portanto, substituindo as Equagdes (5.84) e (5.85) na Equacgdo
(5.86) tem-se:

N =

v

pv,’-S,-C,, - (B+0)I, (5.87)

N | =

Nesse ponto é importante relembrar que a relagdo 1/2- p- vv2 representa a pressdo dinamica g,
na superficie vertical da empenagem, assim, a Equacdo (5.87) pode ser reescrita do seguinte modo.

N,=-q,-S,-C,, -(B+0)-1, (5.88)

V
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A Equac@o (5.88) pode ser adimensionalizada com relagdo a pressdo dindmica, drea e
envergadura da asa resultando em:

oM _a Sk (g0 (5.89)
qW 'SH/ 'b qw SH} ‘b

As relagdes g/q, ¢ S,-1,/S, -brepresentam respectivamente a eficiéncia da superficie
vertical da empenagem 77, e o volume de cauda vertical Vy, portanto, pode-se escrever que:

C,=n,-V,-C,, -(B+0) (5.90)

A partir da Equacdo (5.90), fazendo-se sua derivada em relagdo a f, é possivel encontrar o
coeficiente angular da curva de momento de guinada em relagdo ao angulo de derrapagem f, e assim,
obter a contribuicio da superficie vertical da empenagem na estabilidade direcional da aeronave.

do
Cys=nV C,-|1+— 591
np, nv v Lav ( dﬂj ( )

A relagdo 7, -(1+do/dpB) pode ser estimada segundo manual de estabilidade e controle da
forca aérea dos Estados Unidos da América, USAF pela Equacdo (5.92) mostrada a seguir.

1199 =024 +306.| —5/5s |4 04.%x 40,009 AR, (5.92)
dp I+cos A, d,

Na Equacio (5.92), S,, representa a drea da asa, S, a drea da superficie vertical da empenagem,
AR,, o alongamento da asa, Z, € a distancia paralela ao eixo z medida a partir da posicao 25% da
corda na raiz da asa até a linha de centro da fuselagem, d representa a profundidade maxima da

fuselagem e a relagdo A, € o enflechamento da asa medido a partir da posi¢do 25% da corda, a
Figura 5.41 apresentada a seguir mostra as dimensoes Z,, € d.

Linha de centro da
fuselagem

Figura 5.41 — dimensdes Z,, e d para aplicacdo na Equacdo (5.92).
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5.6.3 — Controle direcional
O controle direcional de uma aeronave € obtido através da deflexdo de uma superficie de
comando denominada leme de direc@o, essa superficie se encontra localizada no bordo de fuga da
superficie vertical da empenagem como pode ser observado na Figura 5.42 mostrada a seguir. A
deflexdo do leme de direcdo produz uma forga lateral na aeronave que provoca um momento de
guinada ao redor do eixo vertical da aeronave permitindo desse modo o deslocamento do nariz da
aeronave para a proa desejada.

Empenagem Leme de diregdo

Figura 5.42 — Exemplo do leme de direcao.

A deflexdo do leme de direcdo pode ser positiva ou negativa, e esse sinal é definido de acordo
com o sentido de rotacdo aplicado na superficie de comando, por exemplo, uma deflexdo do leme de
dire¢do no sentido hordrio € definida como uma rotag¢do positiva e uma deflexdo no sentido anti-
horario como uma rotagdo negativa, a Figura 5.43 mostra a convengdo de sinais adotada para a
deflexdo do leme de direcao.

Deflexdo do leme
de diregdo

&0

& ()

Figura 5.43 — Convencdo de sinais para a deflex@o do leme de direcao.

A deflex@o do leme de direcio em qualquer sentido produz uma forca lateral que quando
multiplicada pelo brago de momento em relagdo ao CG da aeronave provoca o momento de guinada
necessario para a mudanga de atitude da aeronave.

A intensidade do momento de guinada provocado pela deflexdo do leme de dire¢do depende
completamente da for¢a de sustentacdo (forca lateral) gerada, para uma deflexdo positiva do leme de
direcdo, uma forga lateral positiva € criada e conseqiientemente um momento de guinada negativo é
gerado, para uma deflexdo negativa do leme de direcao, serd criada uma forga lateral negativa e um
momento de guinada positivo é gerado. A compreensdo dessa regra de sinais pode ser facilmente
visualizada a partir da andlise detalhada das Figuras 5.44 e 5.46.
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Pela andlise da figura 5.44 é possivel observar que uma deflexdo positiva do leme de

dire¢do provoca um arqueamento no perfil simétrico da superficie vertical da empenagem
acarretando em uma forca de sustentacdo direcionada no sentido positivo do eixo lateral da aeronave
(eixo y), portanto, essa forca assume um sinal positivo e quando multiplicada pela distancia até o CG
da aeronave provocard um momento no sentido anti-hordrio em relacdo ao eixo vertical (eixo z) que
quando avaliado pela aplicacdo da regra da mao direita percebe-se que se traduz em um momento de
guinada negativo uma vez que o sentido do momento gerado é oposto ao sentido positivo do eixo
vertical, e assim, provoca um deslocamento do nariz da aeronave para a esquerda.

Eixo vertical

Aileron
Leme de direcio

Eixo longitudinal £

“ - Profundor

L Aileron

5 (+)

,Guinmlu

Deflex@o positiva do
Eixo lateral leme de diregdo

y
M)

Figura 5.44 — Andlise de sinais para uma deflex@o positiva do leme de direcao.

Matematicamente essa situacdo pode ser expressa através da aplicacdo do conceito de
momento, € como citado, uma forca lateral positiva produz um momento de guinada negativo,
portanto, pode-se escrever que:

N=-F .l (5.93)

vV v

onde a forca lateral na superficie vertical da empenagem é dada por:

F, =%. pv,’S, -C, (5.94)
e o momento de guinada gerado é dado por:
1 2
N=E-p-v S, -b-C, (5.95)

Reescrevendo a Equacgdo (5.95) em relacdo ao coeficiente de momento de guinada da
aeronave, tem-se que:

C, = N (5.96)
% . p . V2 . SW . b
Substituindo-se as Equacdes (5.93) e (5.94) na Equacgao (5.96), pode-se escrever que:
! (5.97)

F .
Cn = — v . )%
% PV S b
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1 2
.p‘vV .SV'ZV‘CV
C, :_Ay P b (5.98)
2. .v . W.

Neste ponto € importante relembrar que a relagdo 1/2- p-v*> representa a pressio dinamica ¢,
portanto, pode-se reescrever a Equacdo (5.98) da seguinte forma:

C z_qv'Sv.l

0@ 5.99
! q‘V ’ SW’ ‘b " ( )

O coeficiente de sustentacdo C;, pode ser representado em funcdo da deflexdo do leme de
direc@o da seguinte forma:

dc
C,=—29 5.100
Ly d5, r ( )
Portanto, a Equacdo (5.99) pode ser reescrita do seguinte modo:
c ——45:4 dCy 5 (5.101)
q,S,b do,

As relagdes g/q, ¢ S,-1,/S, -brepresentam respectivamente a eficiéncia da superficie

vertical da empenagem 77, e o volume de cauda vertical Vy, portanto, pode-se escrever que:

ac,, S (5.102)
ds

r

c =-n-V, -

A eficiéncia de controle do leme de direcdo pode ser representada através da taxa de variagdo
do momento de guinada da aeronave com relacdo ao angulo de deflexdo do leme, assim, a Equacdo
(5.102) pode ser reescrita do seguinte modo:

dc,,

C =Cy;-0=-n-1V,- -0 5.103
n nd, r nv 1% d§r r ( )
Que resulta em,
dc
Cs=-nV,  —= 5.103a
no, 77\/ % dévr ( )
. dC,, .

Onde a relacio —= pode ser expressa da seguinte forma:
dC,, _dC, da, . . (5.104)

dé da, do, @

r
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No qual o fator 7 que representa o fator de eficiéncia de deflexdo do leme pode ser obtido a
partir do grafico mostrado na Figura 5.45.

0.8

0.6 4

T 0.4 4

0.2 -

R e e e T T T T T
00 0.1 02 03 04 05 06 0.7

Area da superficie de controle/ Area da superficie sustentadora

Figura 5.45 — Determinacdo do fator de eficiéncia de deflexdo do leme de direcao.

Para o caso de uma deflexdo negativa do leme de direc¢do, o processo analitico € exatamente o
mesmo, a Figura 5.46 apresentada a seguir mostra a andlise de sinais para esta condicao.

Eixo vertical

Aileron Deflex@o negativa

Leme de direciio do leme de diregdo
/

Eixo longitudinal

»
=" Profundor

5 ()

L Aileron

)Guimulu

1+)&

)

Eixo lateral
Fy ()

Figura 5.46 — Andlise de sinais para uma deflexdo negativa do leme de direcao.

5.7 - Estabilidade lateral estatica

Uma aeronave possui estabilidade lateral estitica quando um momento restaurador for criado
sempre que suas asas saiam de uma condi¢do nivelada. Também para os critérios de estabilidade
lateral, sdo empregados coeficientes adimensionais onde se avalia a variacdo do coeficiente de
momento C; ao redor do eixo longitudinal da aeronave em fungdo do dngulo £ de inclinagdo das asas
provocado pela perturbacdo sofrida. Para que uma aeronave seja lateralmente estivel € necessario
que o coeficiente angular da curva de momento lateral em funcdo do angulo de inclinacdo das asas
seja levemente negativo, assim, tem-se que:

dC
—’=C,ﬁ <0 (5.105)

dp

A Figura 5.47 apresentada a seguir mostra graficamente a condi¢io necessdria para se obter a
estabilidade lateral estdtica de uma aeronave.
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Aviao 1
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Figura 5.47 — Critério necessdrio para se garantir a estabilidade lateral estatica.

Basicamente o momento de rolamento originado em uma aeronave quando em uma situacao
de desequilibrio de alinhamento nas asas depende de alguns fatores como o angulo de diedro, o
enflechamento da asa, da posicdo da asa em relacdo a fuselagem (alta, média ou baixa) e da
superficie vertical da empenagem. Dentre esses fatores, a maior contribui¢do para a estabilidade
lateral estitica advém do angulo de diedro, que representa o dngulo formado entre o plano da asa e
um plano horizontal, caso a ponta da asa esteja em uma posi¢ao acima da raiz o dngulo de diedro é

considerado positivo, e, caso a ponta da asa se encontre abaixo da raiz o diedro é considerado
negativo. A Figura 5.48 mostra a configuracdo de diedro positivo e negativo.

Figura 5.48 — Angulo de diedro (positivo e negativo).

Normalmente em aeronaves de asa baixa ou média € utilizado o angulo de diedro positivo,
pois 0 mesmo contribui sensivelmente para aumentar a estabilidade lateral da aeronave. Aeronaves
de asa alta também podem possuir diedro, porém em muitos casos ndo € necessario, pois como o CG
da aeronave se encontra localizado abaixo da asa, a prépria configuracdo de fixacdo na fuselagem ja
proporciona estabilidade a aeronave.

Angulos de diedro negativo sio utilizados em poucos casos e geralmente em aeronaves de asa
alta quando a mesma € muito estivel como forma de melhorar a controlabilidade da mesma. Nao se
aconselha o uso de diedro negativo em aeronaves de asa baixa, pois pode ocasionar em uma perda de
estabilidade lateral da mesma.

Contribui¢do do efeito de interferéncia fuselagem-asa na estabilidade lateral: quando uma
aeronave sofre uma perturbacdo que desloque suas asas de uma posic@o de equilibrio nivelado, uma
componente do vento relativo passa a atuar ao longo do eixo lateral da mesma (eixo y), ou seja,
devido ao deslocamento lateral da aeronave, cria-se uma componente de velocidade atuando na
superficie lateral da aeronave. Essa componente flui através da fuselagem e das asas, provocando
uma mudanca na forca de sustentacdo gerada em cada asa.

O resultado da variagdo da forca de sustentacdo nas asas da aeronave € a criacdo de um
momento de rolamento na aeronave que tende a trazer a mesma novamente para sua posi¢do de
equilibrio com asas niveladas ou entdo afastd-la cada vez mais da posicdo de equilibrio. Devido ao
escoamento lateral sobre a aeronave, no caso de um avido de asa alta, a asa pela qual o escoamento
passa primeiro experimenta um escoamento induzido para cima (upwash) que tende a aumentar a
forca de sustentacdo, a asa pela qual se d4 a fuga do escoamento fica submetida a um escoamento
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induzido para baixo (downwash) e, assim, uma menor forca de sustentacio é criada, provocando
desse modo um momento de rolamento devido ao desbalanceamento da for¢a de sustentacdo entre as
duas asas, esse momento possui a tendéncia estabilizadora na aeronave.

Para o caso de uma aeronave de asa baixa, o processo € o inverso e, assim, a asa pela qual o
escoamento passa primeiro experimenta um escoamento induzido para baixo (downwash) que tende a
reduzir a forca de sustentacdo, a asa pela qual se d4 a fuga do escoamento fica submetida a um
escoamento induzido para cima (upwash) e, assim, uma maior forca de sustentacdo é criada,
provocando desse modo um momento de rolamento devido ao desbalanceamento da forca de
sustentacdo entre as duas asas, esse momento possui a tendéncia desestabilizadora na aeronave, e,
desse modo, o angulo de diedro positivo é fundamental para se ter estabilidade lateral na aeronave.

A Figura 5.49 apresentada a seguir mostra a situacdo comentada para os casos de asa alta e
baixa.

Momento desestabilizante

(upwash) — aumento de
sustentagdo

Asa baixa — momento desestabilizante

(downwash) — redugéo de

Momento estabilizante

(upwash) —aumento de
sustentacdo

Asa alta — momento estabilizante

Figura 5.49 — Efeito do escoamento lateral sobre a aeronave.

Contribui¢do do angulo de diedro na estabilidade lateral: a metodologia para se estimar o
valor de Cjz pode ser obtida em maiores detalhes na obra de Pamadi, na qual o referido autor cita que
para aeronaves com asas trapezoidais ou elipticas com perfil constante ao longo de toda sua
envergadura, o valor de C;z pode ser obtido de acordo com a solugdo da Equag@o (5.106) apresentada
a seguir.

2-T-a %
= _W'L 2c(y)- y-dy (5.106)

Para o caso de asas retangulares com perfil aerodindmico constante ao longo da envergadura,
a Equacdo (5.106) se reduz a:

_F-a

Cp=-— (5.107)
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Nas Equacgdes (5.106) e (5.107), I representa o angulo de diedro da asa, a € o coeficiente
angular da curva Cp x rda asa, S,, € a drea da asa, b € a envergadura da asa, c(y) representa a corda
do perfil na estacdo desejada ao longo da envergadura e y € a varidvel que indica a posi¢ao ao longo
da envergadura da asa que esta sendo avaliada.

5.7.1 - Controle lateral

Na grande maioria das aeronaves, o dispositivo utilizado para o controle de rolamento € o
aileron, esse mecanismo € caracterizado por superficies similares a um flape localizados geralmente
no bordo de fuga e proximo das pontas das asas como pode ser observado na Figura 5.50.

Asa
A ad

N "

Figura 5.50 — Representagdo do posicionamento dos ailerons em uma asa.

Ailerons

Os ailerons sdo defletidos em sentidos opostos um ao outro como forma de se produzir o
momento de rolamento na aeronave, ou seja, caso o aileron da asa direita seja defletido para baixo, o
aileron da asa esquerda serd defletido para cima e vice-versa.

Em uma condi¢do de voo com angulo de ataque positivo, a asa na qual o aileron é defletido
para baixo sofre um aumento do arqueamento do perfil e consequentemente um acréscimo na forca
de sustentacdo local € criado na regido de deflexdo do aileron, ji para a asa cujo aileron € defletido
para cima ocorre uma reducdo da forca de sustentacdo local, e, devido a esse desbalanceamento de
forgas entre as asas, um momento de rolamento € gerado ao redor do eixo longitudinal da aeronave.

O efeito da deflexdo dos ailerons na forca de sustentacdo das asas € mostrado na Figura 5.51.

Distribuigdo normal

Efeito da deflexdo
dos ailerons

Figura 5.51 — Efeito da deflexdo dos ailerons na distribuicdo de sustentacgao.

A eficiéncia de aplicagdo dos ailerons no controle lateral da aeronave pode ser modelada a
partir do incremento do coeficiente de momento de rolamento gerado pela deflexdo do comando. Em
forma de coeficiente de momento de rolamento, pode-se escrever que:
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(5.108)

Ac = AL _Cigc(y)ydy C,-c(y)y-dy
" ¢-Sb q-S-b S-b
Onde o incremento do coeficiente de sustentacdo local devido a aplicacdo do aileron é dada
por:

cL=cw-57“.5a=cw.r-5a (5.109)

a

Substituindo a Equacio (5.109) na Equacio (5.108), tem-se que:

_Cp7-6,-c(y)y-dy

C 5.110
: — (5.110)
Integrando sobre a regido na qual o aileron se faz presente pode-se escrever que:
2-C,,, T-0,
C =="f&n = &, cv-d 5.111
=t [ ey yedy (5.111)

Na Equacdo (5.111), o multiplicador 2 foi inserido devido a presenca e influencia do par de
ailerons que atuam sempre em conjunto. Provocando o efeito de binario no rolamento da aeronave.

Para se compreender melhor a aplicacdio da Equacdo (5.111), a Figura 5.52 mostra a
geometria caracteristica da semi-envergadura de uma asa trapezoidal.

A \
Cr Cy
| 7
i 4
Vi R
i
V2 N
) b/2 R

Figura 5.52 — Geometria da asa para determinacdo do controle lateral.

O coeficiente angular do momento de rolamento da aeronave pode ser obtido através da
derivada da Equagdo (5.111) em relag@o a deflexdo do controle de aileron d,, assim, tem-se que:

_2:Cp T

Y2
o= [y y-dy (5.112)
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Na andlise da equacdo (5.112) é importante citar que a corda para uma asa com forma

geométrica diferente da retangular é varidvel ao longo da envergadura, e, no caso de uma asa
trapezoidal tem-se que:

N P e O
c(y)=c, {14{17/2] y} (5.113)

Assim, a Equacdo (5.112) pode ser escrita do seguinte modo:
2C '7'5 Y2 ﬂy_l
C=—"to . "c |1+|—|y|yd 5.114

A seguir é apresentado um exemplo de célculo que permite obter as caracteristicas de
estabilidade e controle lateral de uma aeronave destinada a participar da competi¢do AeroDesign.

5.8 — Dicas para a analise de estabilidade estatica
Nesta se¢do sdo citados alguns pontos que sdo de fundamental importancia para uma anélise
adequada das caracteristicas de estabilidade de uma aeronave destinada a participar da competi¢cdo

AeroDesign. A seguir é apresentada a seqiiéncia necessdria para se realizar a avaliacdo de
estabilidade da aeronave em projeto.

1) O primeiro e mais importante ponto na andlise de estabilidade é a determinagdo da posicio
do centro de gravidade da aeronave, pois praticamente todos Os conceitos necessdrios para a
determinagdo das qualidades de estabilidade de uma aeronave dependem diretamente da posicdo do
CG.

2) Determinar e tragcar o grifico da variacdo do coeficiente de momento longitudinal em
funcao do angulo de ataque para a asa isoladamente.

3) Determinar e tracar o grifico da variacdo do coeficiente de momento longitudinal em
funcdo do angulo de ataque para a fuselagem isoladamente.

4) Determinar e tracar o grafico da variagdo do coeficiente de momento longitudinal em
funcdo do angulo de ataque para a superficie horizontal da empenagem isoladamente.

5) Determinar e tracar o grifico da variacdo do coeficiente de momento longitudinal em
funcdo do angulo de ataque para a aeronave completa.

6) Calcular a posi¢do do ponto neutro e determinar qual a margem estética da aeronave.

7) Determinar os batentes positivo e negativo para a deflexdo do profundor, responsdveis pelo
controle longitudinal da aeronave.

8) Determinar e tragar o grafico da variacdo do coeficiente de momento direcional em fungdo
do angulo de derrapagem para a aeronave completa.

9) Avaliar a derivada de controle direcional da aeronave.
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10) Determinar e tragar o grafico da variacdo do coeficiente de momento lateral em fungdo
do angulo de derrapagem para a aeronave completa.

11) Avaliar a derivada de controle lateral da aeronave.

A Figura 5.53 apresentada a seguir mostra a aeronave da equipe Taperd do Instituto Federal
de Educacdo, Ciéncia e Tecnologia de Sdo Paulo para a competi¢do SAE-AeroDesign 2009 com suas
respectivas caracteristicas de estabilidade e controle.

Caracteristicas de Estabilidade
Posi¢do do CG - 32,14% cma
Ponto neutro - 52,1 % cma
Margem estatica - 20%
Derivadas de estabilidade
Cng=0,0092567grau-1
Cip=-0,000502grau -!
Deflexao do profundor + - 10°
Deflexdo do leme + - 10°
Deflexdo dos ailerons + - 10°

Aeronave Tapera 2009

Figura 5.53 — Caracteristicas de estabilidade da aeronave Tapera 2009.

Neste ponto € finalizado o capitulo da andlise de estabilidade estdtica da aeronave, no qual
foram apresentados os principais pontos que devem ser avaliados para se obter uma aeronave
competitiva e com excelentes qualidades de voo. Nesse ponto vale ressaltar que o assunto
estabilidade € muito extenso e muitos detalhes mais especificos podem ser encontrados na vasta
literatura existente, o objetivo principal deste capitulo foi apresentar os conceitos fundamentais que
permitem estimar de forma confidvel as qualidades de estabilidade de uma aeronave destinada a
participar da competicao AeroDesign.
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CAPITULO 6

ANALISE ESTRUTURAL

6.1 — Introducao

O presente capitulo apresenta ao leitor os conceitos fundamentais para a andlise de cargas e
dimensionamento estrutural dos principais componentes de uma aeronave destinada a participar da
competicio SAE-AeroDesign. Dentre os elementos estruturais estudados podem-se citar a
determinagdo das cargas atuantes e o dimensionamento estrutural das asas, da fuselagem, da
empenagem, e do trem de pouso. Os conceitos apresentados a seguir sdo muito tuteis como
ferramentas iniciais para a obten¢do de resultados confidveis do ponto de vista do projeto estrutural
da aeronave e estdo fundamentados nas normas aeronduticas destinadas ao dimensionamento
estrutural de componentes e anélise de cargas.

A partir desse ponto do estudo e do projeto de uma nova aeronave, o projetista deve estar
atento as necessidades operacionais da mesma (requisitos da missio) e fazer uso correto de vérios
parametros obtidos durante os célculos prévios de aerodindmica, desempenho e estabilidade, pois a
determinagdo correta das cargas atuantes nos varios componentes estruturais permite o correto
dimensionamento estrutural e a obtencdo de uma estrutura resistente e leve garantindo assim a maior
relacdo entre carga paga e peso vazio contribuindo significativamente para o aumento da eficiéncia
estrutural.

Basicamente todas as aeronaves sdo constituidas pelos mesmos elementos estruturais que
previamente ja foram discutidos nos capitulos anteriores, € sua estrutura interna pode ser observada
nas Figuras 6.1 € 6.2.

Figura 6.1 — Estrutura interna de uma aeronave militar.
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Figura 6.2 — Estrutura interna de uma aeronave comercial.

6.2 — Estruturas de Aeronaves

A estrutura de uma aeronave de asa fixa pode ser dividida em cinco partes principais:
fuselagem, asas, estabilizadores, superficies de controle e trem de pouso.

Os componentes da fuselagem s@o construidos de uma grande variedade de materiais e sdo
unidos através de rebites, parafusos e soldagem ou adesivos. Os componentes da aeronave dividem-
se em varios membros estruturais (refor¢adores, longarinas, nervuras, paredes, etc.).

Os membros estruturais das aeronaves sdo projetados para suportar cargas ou resistirem aos
esforgos solicitantes.

Na maioria dos casos, os membros estruturais sdo projetados para suportar as cargas de
tracdo, compressao, tor¢do e flexdo. A resisténcia pode ser o requisito principal em certas estruturas,
enquanto outras necessitam de qualidades totalmente diferentes.

Por exemplo, capotas, carenagens e partes semelhantes geralmente nio precisam suportar as
tensdes de voo, ou as cargas de pouso. Contudo, essas partes devem possuir qualidades, como um
acabamento liso e formato aerodinamico.

Durante o projeto de uma aeronave, cada centimetro quadrado da asa e da fuselagem, cada
nervura, longarina, e até mesmo cada encaixe deve ser considerado em relacdo as caracteristicas
fisicas do material do qual ele é feito. Todas as partes da aeronave devem ser planejadas para
suportar as cargas que lhes serdo impostas. A determinacdo de tais cargas é chamada andlise de
tensdes. Os cinco principais tipos de cargas as quais uma aeronave estd sujeita se caracterizam por
tracdo, compressao, cisalhamento, tor¢do e flexdo e sdo mostrados na Figura 6.3.

F FF F
gl s— b S S—
tracdo compressdo
l; ]
torcdio
I
cisalhamento flex@o

Figura 6.3 — Principais tipos de esfor¢os que atuam em uma aeronave.

A estrutura de uma aeronave sofre diversos tipos de esforcos durante sua operagdo, nesta
secdo do presente capitulo, sdo apresentados de maneira simples e objetiva os principais tipos de
esforcos atuantes e suas principais caracteristicas. Os esforcos solicitantes em uma estrutura sao
classificados basicamente de acordo com o tipo de carregamento e com o0 modo no qual a estrutura se
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deforma, para o projeto AeroDesign, os esforcos mais importantes sdo: tragdo e compressdo
(esfor¢cos normais), cisalhamento, tor¢ao e flexao.

Cada um dos componentes da aeronave sofre um tipo caracteristico de esfor¢co que também
podem aparecer de forma combinada, o correto dimensionamento estrutural dos componentes é
essencial para se garantir a segurancga da estrutura seguindo as normas regulamentadoras utilizadas na
industria aerondutica. Basicamente os requisitos estruturais estdo fundamentados na norma FAR part
23.

Para que o leitor se familiarize com os principais tipos de esfor¢os atuantes nas estruturas
mecanicas, € apresentado a seguir um breve resumo das caracteristicas de cada um desses tipos de
esfor¢os, sendo que um estudo mais avangado pode ser encontrado em livros destinados ao estudo da
resisténcia dos materiais.

Esforco de tracdo: ocorre quando forcas normais estio presentes na estrutura e possui a
tendéncia de aumentar o comprimento do componente causando deformagdo permanente ou ruptura
do material.

Esforco de compressao: ocorre quando forgas normais estdo presentes na estrutura e possui a
tendéncia de reduzir o comprimento do componente causando deformagdo permanente ou ruptura do
material.

Esforco de cisalhamento: ocorre quando forgas transversais estdo presentes na estrutura e
possui a tendéncia de cortar o componente causando ruptura do material.

Esforco de torcao: ocorre quando momentos de tor¢io (torque) estdo presentes na estrutura e
possui a tendéncia de torcer componente causando deformagdo permanente ou ruptura do material.

Esforco de flexao: ocorre quando transversais estdo presentes na estrutura e possui a
tendéncia provocar a flexdo do componente causando deformagio permanente ou ruptura do material.

Para efeito de cdlculo estrutural de aeronaves, o dimensionamento é realizado pela aplicacao
dos fundamentos da resisténcia dos materiais, assim, no presente livro, serdo apresentados apenas os
conceitos e tipos de esfor¢os atuantes nos componentes de uma aeronave bem como as técnicas de
determinacdo desses esforcos, porém a metodologia do calculo estrutural ndo serd apresentada, pois
cada projeto possui caracteristicas diferentes e portanto técnicas de solu¢do de dimensionamento
diferentes deverdo ser aplicadas.

Dessa forma, aconselha-se ao leitor, que, uma vez determinados os esforcos atuantes, que o
dimensionamento estrutural seja realizado seguindo a formulacdo matematica e as teorias presentes
nos livros de Resisténcia dos Materiais.

6.2.1 — Estrutura de uma aeronave de asa fixa
Os principais componentes de uma aeronave monomotora a hélice sdo mostrados na Figura
6.4 e os componentes estruturais de uma aeronave a jato na Figura 6.5.

Estabilizador
vertical

Eatabl1izador
wrizantal

Figura 6.4 - Componentes estruturais de uma aeronave de pequeno porte.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



68

£

i
N
i

& -
', 71,
Aileron interno

oo
Yo
/ — :
forca to " ﬂ da asa
nerdz pouso &
‘Incipal
Pilone ou Segio da asn
3 suporte  Bordo de
Segao central
asa Motor

ata
b

P
NG
Trem
T

da

Figura 6.5 - Componentes estruturais tipicos de uma aeronave a jato

Fuselagem: A fuselagem € a estrutura principal ou o corpo da aeronave. Ela prové espaco para a
carga, controles, acessorios, passageiros e outros equipamentos. Em aeronaves monomotoras é a
fuselagem que também abriga o motor.

Em aeronaves multi-motoras os motores podem estar embutidos na fuselagem, podem estar
fixados a fuselagem ou suspensos pelas asas. Elas variam, principalmente em tamanho e arranjo dos
diferentes compartimentos.

Ha dois tipos gerais de construcdo de fuselagens, trelica e monocoque. O tipo trelica consiste
de uma armacg@o rigida feita de membros como vigas, montantes e barras que resistem a deformagdo
gerada pelas cargas aplicadas. A fuselagem tipo treliga € geralmente coberta por tela.

Tipo trelica: A fuselagem tipo trelica é geralmente construida de tubos, soldados de tal forma, que
todos os membros da trelica possam suportar tanto cargas de tracdo como de compressio. Em
algumas aeronaves, principalmente as mais leves, monomotoras, a trelica é construida de tubos de
liga de aluminio e podem ser rebitados ou parafusados em uma peca, utilizando varetas sdlidas ou
tubos.

Longarina (tubo
de ago)

:illirvural
agana .
(rubo de aga)

Figura 6.6 - Estrutura de fuselagem tipo treli¢ca, de tubos soldados.
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Tipo monocoque: A fuselagem tipo monocoque, baseia-se largamente na resisténcia do
revestimento para suportar as tensOes atuantes. O desenho pode ser dividido em 3 classes: (1)
Monocoque, (2) semimonocoque, ou (3) revestimento reforcado. A verdadeira construgdo
monocoque, langa mio de perfis, cavernas e paredes para dar formato a fuselagem, porém é o
revestimento que suporta as tensdes. Uma vez que ndao ha esteios ou estais, o revestimento deve ser
forte o bastante para manter a fuselagem rigida. Sendo assim, o maior problema envolvido na
constru¢do monocoque é manter uma resisténcia suficiente, mantendo o peso dentro de limites
aceitaveis.

Caverna primcipal

Figura 6.7 - Construgdo monocoque.

Para superar o problema resisténcia/peso da constru¢do monocoque, uma modificacdo
denominada semi-monocoque foi desenvolvida.

Revestimento
Aneis de moldagem

Vigas de reforgo
. Caverna

A TN,
T VA i d T

r-il-,---”_",

Figura 6.8 Constru¢do semi-monocoque.

Em adicdo aos perfis, cavernas e paredes, a construcdo semi-monocoque possui membros
longitudinais que reforgcam o revestimento. A célula refor¢ada € revestida por uma estrutura completa
de membros estruturais. Diferentes partes da mesma fuselagem podem pertencer a qualquer das trés
classes, porém a maioria das aeronaves € considerada semi-monocoque.

Tipo semi-monocoque: A fuselagem semi-monocoque € construida primariamente de ligas de
aluminio e magnésio, apesar de se encontrar ago e titdnio em dreas expostas a altas temperaturas. As
cargas priméarias de flexdo sdo suportadas pelas longarinas, que geralmente se estendem através de
diversos pontos de apoio.
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As longarinas sdo suplementadas por outros membros longitudinais chamados de vigas de
reforco. As vigas de refor¢o sdo mais numerosas e mais leves que as longarinas.

Os membros estruturais verticais sdo chamados de paredes, cavernas e falsas nervuras.

Os membros mais pesados estdo localizados a intervalos, para suportar as cargas
concentradas, e em pontos onde sdo usados encaixes para fixar outras unidades, tais como asas,
motores e estabilizadores.

A Figura 6.9 mostra uma forma de desenho atual de semi-monocoque. As vigas de reforgo sdo
menores € mais leves que as longarinas e servem como preenchimentos.

Elas possuem alguma rigidez, mas sao principalmente usadas para dar forma e para fixar o
revestimento. As fortes e pesadas longarinas prendem as paredes e as falsas nervuras, e estas, por sua
vez, prendem as vigas de refor¢co. Tudo isso junto forma a estrutura rigida da fuselagem.

Figura 6.9- Membros estruturais da fuselagem.

Geralmente h4 pouca diferencga entre alguns anéis, cavernas e falsas nervuras. Um fabricante
pode chamar um esteio de falsa nervura, enquanto um outro pode chamar o mesmo tipo de esteio de
anel ou caverna. As especificagdes e instrucdes do fabricante de um modelo especifico de aeronave
sdo os melhores guias.

As vigas de reforco e as longarinas evitam que a tracdo e a compressdo flexionem a
fuselagem. As vigas de refor¢o sdo geralmente pecas intericas de liga de aluminio, e s@o fabricadas
em diversos formatos por fundicdo, extrusdo ou modelagem. As longarinas, tal como as vigas de
reforco sao feitas de liga de aluminio; contudo elas tanto podem ser ou nao inteiricas.

S6 os membros estruturais discutidos ndo conseguem dar resisténcia a uma fuselagem. Eles
precisam primeiramente ser unidos através de placas de reforco, rebite, porcas e parafusos, ou
parafusos de rosca soberba para metais. Os escoramentos entre as longarinas sdo geralmente
chamados de membros da armacao. Eles podem ser instalados na vertical ou na diagonal.

O revestimento metalico é rebitado as longarinas, paredes e outros membros estruturais, €
suporta parte do esfor¢o. A espessura do revestimento da fuselagem varia de acordo com o esforco a
ser suportado e com as tensdes de um local em particular.

Ha intimeras vantagens em se usar uma fuselagem semi-monocoque. As paredes, cavernas,
vigas de refor¢o e longarinas facilitam o desenho e a constru¢do de uma fuselagem aerodindmica, e
aumentam a resisténcia e rigidez da estrutura. A principal vantagem, contudo, reside no fato de que
ela ndo depende de membros para resisténcia e rigidez. Isso significa que uma fuselagem semi-
monocoque, devido a sua construgdo, pode suportar danos considerdveis e ainda ser forte o suficiente
para se manter unida.

As fuselagens sdo geralmente construidas em duas ou mais se¢des. Em aeronaves pequenas,
sdo geralmente feitas em duas ou trés secdes, enquanto em aeronaves maiores sao feitas de diversas
secoes.
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Um acesso rdpido aos acessorios e outros equipamentos montados na fuselagem é dado
através de numerosas portas de acesso, placas de inspecdo, compartimentos de trens de pouso, e
outras aberturas. Os diagramas de manuten¢@o mostrando o arranjo do equipamento e localizacio das
janelas de acesso sdo supridos pelo fabricante no manual de manuten¢@o da aeronave.

Ha diversos sistemas de numeracdo em uso para facilitar a localizagdo de especificas cavernas
de asa, paredes de fuselagem, ou quaisquer membros estruturais de uma aeronave.

A maioria dos fabricantes utiliza um sistema de marcacdo de estacdes; por exemplo, o nariz
da aeronave pode ser designado estacdo zero, e todas as demais estacdes sdo localizadas a distancias
medidas em polegadas a partir da estacio zero. Sendo assim, quando se 1€ em um esquema "Caverna
de fuselagem na estac@o 137", essa caverna em particular pode ser localizada 137 polegadas atrds do
nariz da aeronave.

Um diagrama de estagdes tipico € apresentado na Figura 6.10. Para localizar as estruturas a
direita ou esquerda da linha central de uma aeronave, muitos fabricantes consideram a linha central
como sendo a estacdo zero para a localizacdo a direita ou esquerda.

O sistema de numerag@o do fabricante aplicdvel e as designacdes abreviadas ou simbolos,
devem sempre ser revisados antes de tentar localizar um membro estrutura.
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Figura 6.10 - Esta¢Ges da fuselagem.

A lista a seguir inclui os modelos usados por muitos fabricantes.

(1) Estagdo de fuselagem (Fus. Sta. ou F.S.) - sdo numeradas em polegadas de um referencial
ou ponto zero, conhecido como DATUM. O DATUM € um plano vertical imaginario no/ou préximo
ao nariz do avido, a partir do qual todas as distancias sdo medidas.

A distancia até um determinado ponto € medida em polegadas paralelamente a linha central,
que estende-se através da aeronave - do nariz até o centro do cone de cauda. Alguns fabricantes
chamam a estagao de fuselagem de estac@o de corpo (body station) abreviado B.S.

(2) Linha de alheta (Buttock line - B.L.) — € uma medida de largura a esquerda ou a direita da
linha central e paralela 2 mesma.

(3) Linha d'dgua (Water line - W.L.) - € a medida de altura em polegadas, perpendicularmente
a um plano horizontalmente a um plano horizontal localizado a uma determinada distdncia em
polegadas abaixo do fundo da fuselagem da aeronave.

(4) Estacdo de aileron (A.S.) - € medida de fora para dentro, paralelamente a lateral interna do
aileron, perpendicularmente a longarina traseira da asa.

(5) Estacdo de flape (F.S.) - é medida perpendicularmente & longarina traseira da asa e
paralelamente a lateral interna do flape, de fora para dentro.

(6) Estacdo de nacele (N.C. OU Nac. Sta.) — € medida tanto a frente como atrds da longarina
dianteira da asa, perpendicularmente a linha d'dgua designada.

Além das estagdes listadas acima, usa-se ainda outras medidas, especialmente em aeronaves
de grande porte. Ou seja, pode haver estacdes de estabilizador horizontal (H.S.S.), estacdes do
estabilizador vertical (V.S.S.) ou estacdes de grupo motopropulsor (P.P.S.). Em todos os casos, a
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terminologia do fabricante e o sistema de localiza¢do de estacdes deve ser consultado antes de se
tentar localizar um ponto em uma determinada aeronave.

Estrutura Alar: As asas de uma aeronave sdo superficies desenhadas para produzir sustentagdo. O
projeto particular para uma dada aeronave depende de uma série de fatores, tais como: tamanho,
peso, aplicacdo da aeronave, velocidade desejada em voo e no pouso, e razdo de subida desejada. As
asas de uma aeronave de asas fixas sdo chamadas de asa esquerda e asa direita, correspondendo a
esquerda e a direita do piloto, quando sentado na cabine.

As asas da maioria das aeronaves atuais sdo do tipo cantilever; ou seja, elas sdo construidas
sem nenhum tipo de escoramento externo. O revestimento faz parte da estrutura da asa e suporta
parte das tensdes da asa.

Outras asas de aeronaves possuem suportes externos (montantes, estais, etc.) para auxiliar no
suporte da asa e das cargas aerodinamicas e de pouso.

Tanto as ligas de aluminio como as de magnésio sdo utilizadas na construcio de asas.

A estrutura interna consiste de longarinas e vigas de reforco no sentido da envergadura, e
nervuras e falsas nervuras no sentido da corda (do bordo de ataque para o bordo de fuga). As
longarinas s@o os membros estruturais principais da asa. O revestimento é preso aos membros
internos e poderd suportar parte das tensdes da asa.

Durante o voo, cargas aplicadas, impostas a estrutura primdria da asa atuam primariamente
sobre o revestimento. Do revestimento elas sdo transmitidas para as nervuras, € das nervuras para as
longarinas. As longarinas suportam toda a carga distribuida e também os pesos concentrados, tais
como a fuselagem, o trem de pouso e; em aeronaves multimotoras, as naceles ou "pylons".

A asa, tal qual a fuselagem, pode ser construida em se¢des. Um tipo muito usado compde-se
de uma sec¢@o central com painéis externos e pontas de asa. Outro arranjo pode conter projecdes da
fuselagem, como partes integrantes da asa, ao invés da secdo central.

As janelas de inspecdo e portas de acesso sdo geralmente localizadas na superficie inferior da
asa (intradorso). H4 também drenos na superficie inferior, para escoar a umidade que se condensa ou
os fluidos. Em algumas aeronaves ha até locais onde se pode andar sobre a asa; em outras, hd pontos
para apoio de macacos sob as asas.

Diversos pontos nas asas sao localizados através do niimero da estacdo. A estagcdo de asa zero
(W.S. 0.0) esta localizada na linha central da fuselagem, e todas as estacdes de asa sdo medidas a
partir dai, em direcdo as pontas, em polegadas.

Geralmente a construcdo de uma asa baseia-se em um dos 3 tipos fundamentais: (1)
monolongarina, (2) multilongarina, ou (3) viga em caixa. Os diversos fabricantes podem adotar
modificacdes desses tipos basicos.

A asa monologarina incorpora apenas um membro longitudinal principal em sua construcio.
As nervuras ou paredes suprem o contorno ou formato necessario ao aerofélio.

A asa multilongarina incorpora mais de um membro longitudinal principal em sua construcao.
Para dar contorno a asa, incluem-se geralmente nervuras e paredes.

A asa do tipo viga em caixa (caixa central) utiliza dois membros longitudinais principais com
paredes de conexd@o para dar maior resisténcia e fazer o contorno de asa. Pode-se usar uma chapa
corrugada entre as paredes e o revestimento externo liso para que possa suportar melhor as cargas de
tragdo e compressao.

Em alguns casos, usam-se reforcadores pesados ao invés das chapas corrugadas. As vezes
usa-se uma combina¢do de chapas corrugadas na superficie superior, e reforcadores, na superficie
inferior.

Configuracoes de asas: Dependendo das caracteristicas de voo desejadas, as asas serdo construidas
em diferentes formas e tamanhos. A Figura 6.11 mostra alguns dos tipos de bordos de ataque e de
fuga. Além da configuracdo dos bordos de ataque e fuga, as asas sdo também desenhadas para prover
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certas caracteristicas de voo desejdveis, tais como grande sustentacdo, balanceamento ou
estabilidade. A Figura 6.12 mostra alguns formatos comuns de fixagc@o das asas na fuselagem.

A asa pode ser afilada, de forma que a corda nas pontas seja menor que na raiz da asa.

Bordos de ataque
E‘Eﬂgdgf Bordo e de fuga ¢ H1ados Asa delta
de fuga reto
*  Asas enflechadas Bailics de ataque Bordo de ataque

bordo de

de fuga, retos reto e
© e ea, fuga afi lado

Figura 6.11 - Formatos tipicos de bordos de ataque e de fuga de asas.

O -0

Agsa baixa Asa em diedro

Asa alta Asa media
Aza gaivota Gaivota invertida

Figura 6.12 - Formatos comuns de asas.

Longarinas de asa: As principais partes estruturais de uma asa sdo as longarinas, as nervuras ou
paredes, e as vigas de reforco ou refor¢adores, como mostrado na Figura 6.13.

Revestimento do
bordo de ataque

Neryuras: do .
bordo de ataque Longarinas

Figura 6.13 - Constru¢do interna das asas.

As longarinas sdo os principais membros estruturais da asa. Elas correspondem as longarinas
da fuselagem. Correm paralelamente ao eixo lateral, ou em direcdo as pontas da asa, e, sdo
geralmente presas a fuselagem, através das ferragens da asa, de vigas ou de um sistema de armacgao
metalica.

As longarinas de madeira podem ser classificadas geralmente em quatro tipos diferentes, de
acordo com a configuracdo de sua secdo transversal.

Como mostrado na Figura 6.14, elas podem ser parcialmente ocas, no formato de uma caixa,
sdlidas ou laminadas, retangulares, ou em forma de "I".
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As longarinas podem ser feitas de madeira ou metal, dependendo do critério de desenho de
uma determinada aeronave.
A maioria das aeronaves recentemente produzidas utiliza longarinas de aluminio sélido
extrudado ou pequenas extrusdes de aluminio rebitadas juntas para formar uma longarina.

A B C D E
Figura 6.14 - Configuragdo das secdes em corte de longarinas tipicas de madeira.

A Figura 6.15 mostra as configuracdes de algumas longarinas metélicas. A maioria das
longarinas metdlicas sdo feitas de se¢des de liga de aluminio extrudado, com secdes da armacgdo de
liga de aluminio, rebitadas a ela para dar maior resisténcia.

Apesar dos formatos mostrados serem os mais comuns, a configuracdo da longarina pode

assumir muitas formas. Por exemplo, uma longarina pode ser feita a partir de uma placa ou de uma
armacao.

{0

Figura 6.15 - Formatos de longarinas metélicas.

A placa de armacdo mostrada na Figura 6.16 consiste de uma placa sélida com refor¢adores
verticais que aumentam a resisténcia da armacgdo. Algumas longarinas sdo construidas de forma
diversa. Umas ndo possuem reforgadores, outras possuem furos flangeados para reduzir o peso. A
Figura 6.27 mostra uma longarina de armag¢do metdlica, feita com uma cobertura superior, uma
cobertura inferior e tubos de conexao vertical e diagonal.

Reforgadores

- Nervuras de
angilo de ataque

Base inferior
da lengarina

Figura 6.16 - Longarina com placa de armacio (alma).

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



75

Membro da base

superior
¢ ' ]
\:
e T R T TR LTS
ggﬁ:l;% Membro da base

inferior

_.Figur.é 6.17 - Longariﬁa de asa em‘t'religa.

Uma estrutura pode ser desenhada de forma a ser considerada a prova de falha. Em outras
palavras, se um dos membros de uma estrutura complexa falhar, algum outro membro assumira sua
carga.

Uma longarina construida a prova de falha é mostrada na Figura 6.18. Essa longarina é
constituida de duas secdes. A secdo superior consiste de uma cobertura rebitada a placa de armacao.
A secdo inferior € uma extensdo simples, consistindo de uma chapa e uma armacao.

Essas duas secdes sdo unidas para formar a longarina. Se qualquer uma dessas se¢des falhar, a
outra secao ainda consegue suportar a carga, a qual € o dispositivo a prova de falha.

Via de regra, uma asa possui duas longarinas. Uma delas € geralmente localizada préximo ao
bordo de ataque da asa, e a outra fica normalmente a 2/3 da distincia até o bordo de fuga. Qualquer
que seja o tipo, a longarina € a parte mais importante da asa. Quando outros membros estruturais da
asa s@o submetidos a carga, eles transferem a maioria da tensio resultante as longarinas da asa.

“=. ~Base superior

Figura 6.18 - Longarina de asa de construgdo a prova de falhas.

Nervuras da asa: Nervuras sdo membros estruturais que compdem a armacdo da asa. Elas
geralmente estendem-se do bordo de ataque até a longarina traseira ou até o bordo de fuga.

Sdo as nervuras que ddo a asa sua curvatura e transmitem os esforcos do revestimento e
reforcadores para as longarinas. As nervuras sdo utilizadas também em ailerons, profundores, lemes e
estabilizadores.

As nervuras sdo fabricadas em madeira ou metal. Tanto as metdlicas como as de madeira sdo
utilizadas com longarinas de madeira, enquanto apenas as nervuras de metal sdo usadas nas
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longarinas metdlicas. A Figura 6.19 mostra algumas nervuras tipicas geralmente confeccionadas
em madeira ou aluminio.

|
&

gt et

Figura 6.19 - Nervuras tipicas de madeira.

Os tipos mais comuns de nervuras de madeira sdo a armagdo de compensado, a armagdo leve
de compensado e o tipo trelica.

Desses trés tipos, o tipo trelica € o mais eficiente, porém ndo tem a simplicidade dos outros
tipos.

A nervura de asa mostrada na Figura 6.19A € do tipo treli¢a, com cantoneiras de compensado
em ambos os lados da nervura e uma cobertura continua ao redor de toda a nervura. Essas coberturas
sdo geralmente feitas do mesmo material da nervura. Elas reforcam e fortalecem a nervura e
fornecem uma superficie de fixac@o para o revestimento.

Uma nervura leve de compensado é mostrada na Figura 6.19B. Nesse tipo, a cobertura pode
ser laminada, especialmente no bordo de ataque. A Figura 6.19C mostra uma nervura com uma
cantoneira continua, que d4 um suporte extra a toda a nervura com um reduzido acréscimo de peso.

Uma cantoneira continua refor¢a a cobertura da nervura. Ela ajuda a prevenir empenamentos
e melhora a jungdo colada entre a nervura e o revestimento, pois pode-se

adicionar pequenos pregos, uma vez que esse tipo de nervura resiste melhor que as outras a utilizagédo
de pregos. A cantoneiras continuas sdo mais faceis de lidar que a grande quantidade de pequenas
cantoneiras necessdrias anteriormente.

A Figura 6.20 mostra a estrutura basica longarina/nervura, de uma asa de madeira, junto com
outros membros estruturais.

Além das longarinas dianteira e traseira, a Figura 6.20 mostra uma longarina de aileron ou
falsa longarina. Esse tipo de longarina estende-se por apenas uma parte da envergadura e da suporte
as dobradicas do aileron.

Virios tipos de nervuras estdo também ilustrados na Figura 6.20. Em adi¢do a nervura de asa;
as vezes chamada de "nervura plana", ou mesmo "nervura principal”, aparecem também nervuras
dianteiras e nervuras traseiras. Uma nervura dianteira também é chamada falsa nervura, uma vez que
ela geralmente estende-se de um bordo de ataque até a longarina dianteira ou um pouco além. As
nervuras dianteiras dao ao bordo de ataque a curvatura e suporte.

A nervura de asa, ou nervura plana, estende-se desde o bordo de ataque da asa até a longarina
traseira e, em alguns casos, até o bordo de fuga da asa. A nervura traseira € normalmente a secio
mais tensionada, na raiz da asa, proxima ao ponto de fixacdo da asa a fuselagem.

Dependendo de sua localizacdo e método de fixagdo, uma nervura traseira pode ser chamada
de nervura parede ou de compressdo, caso ela seja desenhada para absorver cargas de compressdo
que tendem a unir as longarinas da asa.

Uma vez que as nervuras t€m pouca resisténcia lateral, elas sdo reforcadas em algumas asas
através de fitas entrelacadas acima e abaixo das se¢des da nervura para evitar movimento lateral.
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Os estais de arrasto e de antiarrasto cruzam-se entre as longarinas para formar uma armagao
resistente as forcas que atuam sobre a asa no sentido da corda da asa. Esses estais também sio
conhecidos como tirante ou haste de tensdo. Os cabos projetados para resistir as forgas para trds sdo
conhecidos como estais de arrasto; os estais de antiarrasto resistem as forcas para a frente, na direcao
da corda da asa.

Os encaixes de fixacdo da asa ddo um meio de fixar a asa a fuselagem da aeronave. A ponta
de asa é geralmente uma unidade removivel, parafusada as extremidades do painel da asa. Uma das
razdes € a vulnerabilidade a danos, especialmente durante o manuseio no solo e no taxiamento.

Nervura dianteira
Ponta da asa B«t)rdo de ou falsa nervura
atac

Longarina Estais de
dianteira am;iml—rasto Estais de arrasto
1
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2 Nervura Nervura base
longarina da asa ou de compressao
Aileron Muphie Longarina ou principal
o traseira

Encaixes de

aileron fixacao da asa

Figura 6.20 - Estrutura bésica longarina/nervura de uma asa de madeira.

A Figura 6.21 mostra uma ponta de asa removivel, de uma aeronave de grande porte. A ponta
de asa é construida de liga de aluminio. Sua cobertura é fixada através de parafusos de cabeca
escareada e, presa as longarinas em quatro pontos, por parafusos de 1/4 pol. O bordo de ataque da
ponta de asa é aquecido pelo duto de antigelo. O ar quente é liberado através de uma saida na
superficie superior da ponta de asa. As luzes de navegacfo sdo fixadas no centro da ponta de asa e
geralmente ndo sdo avistadas diretamente da cabine de comando. Para verificar o funcionamento da
luz de navegacdo, antigamente se usava uma vareta de lucite que levava a luz até o bordo de ataque;
hoje em dia usa-se uma placa de acrilico transparente que se ilumina e é facilmente visualizada da
cabine.

Janelas de inspecio

Revestimento

Luz de navegacdo
da ponta da asa

Saida de ar do sistema
de antigelo

e \ Tubo de o - Revestimento da asa
Vareta refletora

Revestimento interno
corrugado

Figura 6.21 - Ponta removivel de uma asa.

A Figura 6.22 ilustra uma vista da secdo transversal de uma asa metdlica cantilever. A asa é
feita de longarinas, nervuras e revestimento superior e inferior. Com poucas exce¢des, as asas desse
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tipo sdo de revestimento trabalhante (o revestimento faz parte da estrutura da asa e suporta parte
das tensoes da asa).

Os revestimentos superior e inferior da asa sdo formados por diversas secdes integralmente
refor¢adas. Esse tipo de construcdo permite a instalacdo de células de combustivel de borracha ou
pode ser selado para suportar o combustivel sem as células ou tanques usuais. Esse tipo de asa com
tanque integral é conhecida como "asa- molhada", e € a mais utilizada nos modernos avides.

Uma asa que utiliza uma longarina em caixa € mostrada na Figura 6.23. Esse tipo de
constru¢do ndo apenas aumenta a resisténcia e reduz o peso, mas também possibilita a asa servir
como tanque de combustivel quando adequadamente selada.

Tanto os materiais formados por sanduiche de colmeia de aluminio, como os de colméia de
fibra de vidro, sdo comumente usados na construcdo de superficies de asa e de estabilizadores,
paredes, pisos, superficies de comando e compensadores.

Figura 6.23 - Asa com longarina em caixa.

O sanduiche (honeycomb) de aluminio é feito de um niicleo de colmeia de folha de aluminio,
colada entre duas chapas de aluminio.

O sanduiche de fibra de vidro consiste de um nticleo de colméia colado entre camadas.

Na construg@o de estruturas de aeronaves de grande porte, e também em algumas aeronaves
de pequeno porte, a estrutura em sanduiche utiliza tanto o aluminio como materiais plasticos
reforcados. Os painéis de colmeia sdo geralmente nicleos celulares leves colocados entre dois finos
revestimentos tais como o aluminio, madeira ou plastico.

O material de colmeia para aeronaves € fabricado em diversos formatos, mas geralmente tem
espessura constante ou afilada. Um exemplo de cada um € mostrado na Figura 6.24. A Figura 6.25
mostra uma vista da superficie superior de uma aeronave de grande porte de transporte a jato. Os
vérios painéis fabricados em colmeia sdao mostrados pelas dreas hachuradas.

Um outro tipo de constru¢do € apresentado na Figura 6.26. Neste caso a estrutura em
sanduiche do bordo de ataque da asa € colada a longarina metélica. Nessa figura também aparece o
painel de degelo integralmente colado.
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Figura 6.24 - Secdes de colméia de espessura constante e afilada.
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Figura 6.25 - Constru¢do em colméia da asa de uma grande aeronave a jato.
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Figura 6.26 - Bordo de ataque com estrutura em sanduiche colada na longarina.
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Naceles: As naceles ou casulos sdo compartimentos aerodinimicos usados em aeronaves
multimotoras com o fim primdrio de alojar os motores.

Possuem formato arredondado ou esférico e geralmente estdo localizados abaixo, acima ou no
bordo de ataque da asa.

No caso de um monomotor, o motor é geralmente montado no nariz da aeronave, e a nacele é
uma extensao da fuselagem.

Uma nacele de motor consiste de revestimento, carenagens, membros estruturais, uma parede
de fogo e os montantes do motor. O revestimento e as carenagens cobrem o exterior da nacele.
Ambos sao geralmente feitos de folha de liga de aluminio, aco inoxidavel, magnésio ou titanio.
Qualquer que seja o material usado, o revestimento é geralmente fixado através de rebites ao berco
do motor.

A armacg@o geralmente consiste de membros estruturais semelhantes aos da fuselagem. Ela
contém membros que se estendem no sentido do comprimento, tais como as longarinas e
reforcadores, € membros que se estendem no sentido da largura e verticalmente, tais como as
paredes, cavernas e falsas nervuras.

Uma nacele também contém uma parede de fogo que separa o compartimento do motor do
resto da aeronave. Essa parede é normalmente feita em chapa de aco inoxiddvel, ou em algumas
aeronaves de titanio.

Um outro membro da nacele sdo os montantes, ou berco do motor. O berco € geralmente
preso a parede-de-fogo, e o motor é fixado ao ber¢o por parafusos, porcas e amortecedores de
borracha que absorvem as vibragdes.

A Figura 6.27 mostra exemplos de um berco semi-monocoque € um berco de tubos de aco
usado em motores convencionais.

Os bercos sdo projetados para suprir certas condi¢des de instalagdo, tais, como a localizacdo e
o método de fixacdo do berco e as caracteristicas do motor que ele devera suportar.

Semimonocoque

Figura 6.27 - Ber¢os de motor semi-monocoque € de tubos de aco soldados.

Um berco é geralmente construido como uma unidade que pode ser rapidamente e facilmente
separada do resto da aeronave.

Os berg¢os sao geralmente fabricados em tubos soldados de ago cromo/molibdénio, e fusdes de
cromo / niquel / molibdénio sdo usadas para os encaixes expostos a altas tensdes.

Para reduzir a resisténcia ao avango em voo, o trem de pouso da maioria das aeronaves
ligeiras ou de grande porte € retratil (movido para o interior de naceles aerodinamicas). A parte da
aeronave que aloja o trem de pouso é chamada nacele do trem.

Carenagens: O termo carenagem geralmente aplica-se a cobertura removivel daquelas areas onde se
requer acesso regularmente, tais como motores, secdes de acessdrios e dreas de berco ou da parede de
fogo.
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A Figura 6.28 mostra uma vista explodida das partes que compdem a carenagem de um
motor a pistdes opostos horizontalmente, utilizado em aeronaves leves. Alguns motores
convencionais de grande porte sdo alojados em carenagem tipo "gomos-de-laranja" Figura 6.29. Os

painéis de carenagem sdo presos a parede de fogo por montantes que também servem como
dobradicas quando a carenagem ¢ aberta.

Figura 6.28 - Carenagem para motor de cilindros horizontais opostos.

Os montantes da carenagem inferior sdo presos as dobradicas por pinos que travam
automaticamente no lugar, mas podem ser removidos por um simples puxdo de um anel. Os painéis
laterais sdo mantidos abertos por pequenas hastes; o painel superior ¢ mantido aberto por uma haste
maior, e o painel inferior é seguro na posicao "aberto" através de um cabo e uma mola.

Todos os 4 painéis sdo travados na posi¢do "fechado" por lingiietas de travamento, que sdo
presas fechadas através de travas de seguranca com mola. As carenagens sdo geralmente construidas
em liga de aluminio; contudo, geralmente usa-se aco inoxiddvel no revestimento interno traseiro da
secdo de poténcia, para flapes de arrefecimento e préximo as aberturas dos flapes de arrefecimento, e
também para dutos de refrigeracdo de 6leo.

Nas instalacdes de motores a jato, as carenagens sao desenhadas de forma bem alinhada com
o fluxo de ar sobre os motores para protegé-los contra danos. O sistema completo de carenagens
inclui uma carenagem de nariz, carenagens superior e inferior com dobradi¢as removiveis e um
painel de carenagem fixo. Um arranjo tipico de carenagem superior e inferior com dobradica é
mostrado na Figura 6.30.

Figura 6.29 - Carenagem de motor na posi¢ao aberta (tipo “casca de laranja”).
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Figura 6.30 Carenagem de motor a jato com dobradica lateral.

Empenagem: A empenagem € também conhecida como secdo de cauda, e na maioria das aeronaves
consiste de um cone de cauda, superficies fixas e superficies méveis.

O cone de cauda serve para fechar e dar um acabamento aerodindmico a maioria das
fuselagens.

O cone € formado por membros estruturais Figura 6.31, como os da fuselagem; contudo sua
construcdo € geralmente mais leve, uma vez que recebe menor tensdo que a fuselagem. Outros
componentes de uma tipica empenagem sdo mais pesados que o cone de cauda. Sdo eles, as
superficies fixas que estabilizam a aeronave e as superficies méveis que ajudam a direcionar o voo da
aeronave. As superficies fixas sdo o estabilizador horizontal e o estabilizador vertical. As superficies
moéveis sdo o leme e os profundores. A Figura 6.32 mostra como as superficies verticais sao
construidas, utilizando longarinas, nervuras, reforcadores e revestimento da mesma maneira que na
asa.

A tensdo em uma empenagem também € suportada como em uma asa. As cargas de flexdo,
tor¢do e cisalhamento, atuantes, passam de um membro estrutural para o outro.

Cada membro absorve parte da tensdo e passa o restante para os outros membros. A
sobrecarga de tensdo eventualmente alcanga as longarinas, que transmitem-na a estrutura da
fuselagem.

Figura 6.32 - Caracteristicas de constru¢do do estabilizador vertical e do leme de dire¢do.
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Superficies de controle de voo: O controle direcional de uma aeronave de asa fixa ocorre ao redor
dos eixos lateral, longitudinal e vertical, através das superficies de controle de voo. Esses dispositivos
de controle sdao presos a dobradigas ou superficies mdveis, através das quais a atitude de uma
aeronave € controlada durante decolagens, voos e nos pousos. Elas geralmente sao divididas em dois
grandes grupos: as superficies primdrias ou principais e as superficies auxiliares.

O grupo primdrio de superficies de controle de voo consiste de ailerons, profundores e lemes.
Os ailerons sdo instalados no bordo de fuga das asas. Os profundores sdo instalados no bordo de fuga
do estabilizador horizontal.

O leme ¢ instalado no bordo de fuga do estabilizador vertical. As superficies primdrias de
controle sdo semelhantes em construg@o e variam em tamanho, forma e método de fixacao.

Quanto a construcdo, as superficies de controle sdo semelhantes as asas, totalmente metalicas.
Elas sao geralmente construidas em liga de aluminio, com uma tnica longarina ou tubo de torque. As
nervuras sdo presas a longarina nos bordos de fuga e ataque, e sdo unidas por uma tira de metal. As
nervuras, em muitos casos, sdo feitas de chapas planas. Raramente sdo soélidas e, geralmente sao
estampadas no metal, com furos para reduzir o seu peso.

As superficies de controle de algumas aeronaves antigas sdo recobertas de tela. Contudo,
todas as aeronaves a jato possuem superficies metdlicas devido a maior necessidade de resisténcia.
As superficies de controle previamente descritas podem ser consideradas convencionais, porém em
algumas aeronaves, uma superficie de controle pode ter um duplo propdsito. Por exemplo, um
conjunto de comandos de voo, os elevons, combinam as funcdes dos ailerons e dos profundores. Os
flaperons sdo ailerons que também agem como flapes.

Uma secdo horizontal de cauda mével € uma superficie de controle que atua tanto como
estabilizador horizontal quanto como profundor. O grupo das superficies de comando secundérias ou
auxiliares consiste de superficies como os compensadores, painéis de balanceamento, servo-
compensadores, flapes, “spoilers” e dispositivos de bordo de ataque.

Seu propésito é o de reduzir a forca requerida para atuar os controles primdrios, fazer

pequenas compensagdes e balancear a aeronave em voo, reduzir a velocidade de pouso ou encurtar a
corrida de pouso, e mudar a velocidade da aeronave em voo. Eles geralmente estdo fixados, ou
encaixados nos comandos primarios de voo.
Ailerons: Os ailerons sdo as superficies primdrias de controle em voo que fazem parte da 4rea total
da asa. Eles se movem em um arco preestabelecido e sdo geralmente fixados por dobradica a
longarina do aileron ou a longarina traseira da asa. Os ailerons sdo operados por um movimento
lateral do manche, ou pelo movimento de rotagdo do volante.

Numa configuracdo convencional, um aileron ¢ articulado ao bordo de fuga de cada uma das
asas. A Figura 6.33 mostra o formato e a localizac@o dos ailerons tipicos aplicados em aeronaves de
pequeno porte, nos diversos tipos de ponta de asa.

= =
= =

Figura 6.33 - Localizacdo do aileron nos diversos tipos de ponta de asa.
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Os ailerons sdo interconectados no sistema de controle de forma que se movam
simultaneamente em dire¢cdes opostas. Quando um aileron move-se para aumentar a sustentacdo
naquele lado da fuselagem, o aileron do lado oposto da fuselagem move-se para cima, para reduzir a
sustentacdo em seu lado. Essas a¢cdes opostas resultam na maior produgdo de sustentagcdo em um dos
lados da fuselagem que no outro, resultando em um movimento controlado de rolamento devido a
forcas aerodindmicas desiguais nas asas.

Uma vista lateral de uma nervura metalica tipica de um aileron € mostrada na Figura 6.34. O
ponto de articulagdo desse tipo de aileron € atrds do bordo de ataque para melhorar a resposta
sensitiva a0 movimento dos controles. Os bracos de atuacdo presos a longarina do aileron sdo
alavancas as quais s@o ligados os cabos de comando.

Fizagao do pino do
wunhao do uglerun

Haste de abuagio

/ U \_ Ocificio para

alivio de peso

Longarina
Figura 6.34 - Vista da nervura final do aileron.
As aeronaves de grande porte usam geralmente ailerons completamente metdlicos, exceto

quanto ao bordo de fuga, que pode ser de fibra de vidro, articulados a longarina traseira da asa em
pelo menos quatro pontos. A Figura 6.35 mostra diversos exemplos de instalagcdes de aileron.
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Figura 6.35 - Diversas localizagdes da articulagdo dos ailerons.

Todas as superficies de comando de grandes aeronaves a jato sdo mostradas na Figura 6.36.
Como ilustrado, cada asa possui dois ailerons, um montado na posi¢do convencional na parte externa
do bordo de fuga da asa, e outro conectado ao bordo de fuga da asa na secdo central.

Leme de direcao

Compensador
Estabilizador

Aileron externo

Compegsador de
equilibrio

"Spoiler" extermno
ape externo

horizontal

Flape de acabamento
Flape interno
"

"Spoiler™ interno
ensader de controle

Geradores bordo de
de “Wortex™ ataque

Figura 6.36 - Superficies de controle de uma grande aeronave a jato.
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O complexo sistema de controle lateral das grandes aeronaves a jato € muito mais
sofisticado que o tipo usado em aeronaves leves.

Durante o voo a baixa velocidade todas as superficies de controle lateral operam para gerar
estabilidade maxima. Isso inclui os quatro ailerons, flapes e “spoilers”.

No voo a alta velocidade, os flapes sdo recolhidos e os ailerons externos sdo travados na
posicao neutra.

A maior parte da drea do revestimento dos ailerons internos € constituida de painéis de
colméia de aluminio. As bordas expostas da colmeia sdo cobertas com selante e com o acabamento
protetor.

O bordo de ataque se afila e se estende a frente da linha de articulacdo do aileron. Cada
aileron interno € posicionado entre os flapes internos e externos, no bordo de fuga da asa. Os suportes
da articulacdo do aileron estendem-se para trds, e sdo fixados aos olhais de articulagdo do aileron para
suporta-los.

Os ailerons externos consistem de uma longarina de nariz e de nervuras, recobertas com
painéis de colmeia de aluminio. Uma dobradi¢a continua presa a borda dianteira do nariz € encaixada
de forma a coincidir com a bainha de um selo de tecido.

Os ailerons externos estdo localizados no bordo de ataque da secdo externa da asa. Os
suportes da dobradica estendem-se a partir da parte traseira da asa e sdo fixados a dobradica do
aileron, para suportd-lo. O nariz do aileron estende-se para uma camara de balanceamento na asa e é
fixado aos painéis de balanceamento. Os painéis de balanceamento do aileron Figura 6.37 reduzem a
forca necessdria para posicionar € manter os ailerons em uma determinada posicdo. Os painéis de
balanceamento podem ser feitos de revestimento em colmeia de aluminio com estrutura de aluminio,
ou com revestimento de aluminio e refor¢adores. A abertura entre o bordo de ataque do aileron e a
estrutura da asa, gera um fluxo de ar controlado, necessdrio ao funcionamento dos painéis de
balanceamento.

Selos fixos aos painéis controlam a fuga do ar. A forca do ar que atua nos painéis de
balanceamento dependerd da posicdo do aileron. Quando os ailerons sdo movidos durante o voo, cria-
se uma pressdo diferencial sobre os painéis de balanceamento. Essa pressdo diferencial age nos
painéis de balanceamento, numa direcdo que ajuda o movimento do aileron. Toda a for¢a dos painéis
de balanceamento nio é requerida para pequenos angulos de movimento dos ailerons, visto que o
esfor¢co necessdrio para girar os controles é pequeno.

Uma sangria de ar controlada é progressivamente reduzida a medida que o angulo de atuagéo
dos ailerons ¢é reduzido. Essa acdo aumenta a pressdo diferencial de ar sobre os painéis de
balanceamento a medida que os ailerons se afastam da posi¢c@o neutra. A carga crescente nos painéis
de balanceamento contraria a carga crescente nos ailerons.

Coapensador
de controle

Figura 6.37 - Balanceamento do aileron.

Superficies auxiliares das asas: Os ailerons s@o as superficies primdrias de voo das asas. As
superficies auxiliares incluem os flapes de bordo de fuga, os flapes de bordo de ataque, os freios de
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velocidade, os “spoilers” e os “slats” de bordo de ataque. O nimero e o tipo de superficies
auxiliares em uma aeronave variam muito, dependendo do tipo e tamanho da aeronave.

Os flapes de asa sdo usados para dar uma sustentacio extra a aeronave. Eles reduzem a
velocidade de pouso, encurtando assim a distancia de pouso, para facilitar o pouso em dreas pequenas
ou obstruidas, pois permite que o angulo de planeio seja aumentado sem aumentar muito a
velocidade de aproximacao.

Além disso, o uso dos flapes durante a decolagem reduz o comprimento de pista necessério
para a decolagem. A maioria dos flapes s@o conectados as partes mais baixas do bordo de fuga da
asa, entre os ailerons e a fuselagem. Os flapes de bordo de ataque também sao usados, principalmente
em grandes aeronaves que voam a alta velocidade.

Quando eles estdo recolhidos, eles se encaixam nas asas e servem como parte do bordo de
fuga da asa. Quando eles estdo baixados ou estendidos, pivoteiam nos pontos de articulagcdo e
formam um angulo de aproximadamente 45° ou 50° com a corda aerodindmica da asa. Isso aumenta o
arqueamento da asa e muda o fluxo de ar gerando maior sustentagao.

Alguns tipos comuns de flapes sdo mostrados na Figura 6.38.

O flape simples forma o bordo de fuga da asa quando recolhido. Ele possui tanto a superficie
superior como a inferior do bordo de fuga da asa.

O flape vertical simples fica normalmente alinhado com o arqueamento inferior da asa. Ele
assemelha-se ao flape simples, exceto pelo fato de que o arqueamento superior da asa estende-se até
o bordo de fuga do flape e ndo se move. Geralmente esse tipo de flape ndo passa de uma chapa de
metal presa por uma grande dobradica. As aeronaves que requerem uma 4rea alar extra para ajudar na
sustentacdo, geralmente utilizam flapes deslizantes ou "Fowler".

Esse sistema, tal como no flape ventral, guarda o flape alinhado com o arqueamento inferior
da asa. Mas ao invés do flape simplesmente cair preso por um ponto de articulagdo, seu bordo de
ataque é empurrado para trds por parafusos sem-fim.

B - Flape simples vertical
(batzado)

- € - Flape deslizante (baixado)

Figura 6.38 - Flapes das asas.

Essa atuac@o provoca um efeito normal do flape e, a0 mesmo tempo, aumenta a drea alar. A
Figura 6.39 mostra um exemplo de flape deslizante, com trés fendas, usado em algumas aeronaves de
grande porte a jato. Esse tipo gera grande sustentagdo, tanto na decolagem como no pouso. Cada
flape consiste de um flape dianteiro, um flape central e um traseiro. O comprimento da corda de cada
flape se expande & medida que este é estendido, aumentando em muito a sua 4rea. As fendas entre os
flapes evitam o descolamento do fluxo de ar sobre a area.
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Flape
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Figura 6.39 - Flape deslizante com trés fendas.

O flape de bordo de ataque Figura 6.40 é semelhante em operacdo ao flape simples; ou seja,
ele € articulado pelo lado inferior, € quando atuado, o bordo de ataque da asa estende-se para baixo
para aumentar o arqueamento da asa. Os flapes de bordo de ataque sio utilizados em conjunto com
outros tipos.

Figura 6.40 - Se¢do em corte de um flape de bordo de ataque.

A Figura 6.41 mostra a localizacdo dos flapes de bordo de ataque em uma aeronave
multimotora de grande porte a jato. Os trés flapes do tipo "KRUGER" estdo instalados em cada uma
das asas. Eles sdo pecas de magnésio fundidas e torneadas com nervuras e reforcadores integrais. A
armacdo de magnésio fundido de cada um € o principal componente estrutural, e consiste de uma
secdo reta oca, chamada de tubo de torque que estende-se a partir da sec@o reta na extremidade
dianteira. Cada flape de bordo de ataque possui tré€s dobradicas tipo cotovelo (pescoco-deganso),
presas a encaixes na parte fixa do bordo de ataque da asa, e hd também uma carenagem para as
articulagdes instalada no bordo de fuga de cada flape. A Figura 6.41 mostra um tipico flape de bordo
de ataque, recolhido com uma representac@o da posicdo estendida.

Os freios de velocidade, algumas vezes chamados flapes de mergulho, ou freios de mergulho
servem para reduzir a velocidade de uma aeronave em voo.

Esses freios sdo usados durante descidas ingremes ou durante a aproximacgdo da pista para o
pouso. Eles sdo fabricados em diferentes formas, e sua localizacdo depende do desenho da aeronave e
da finalidade dos freios.

Os painéis do freio podem localizar-se em certas partes da fuselagem ou sobre a superficie das
asas.
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Figura 6.41 - Flape de bordo de ataque.

Na fuselagem eles sdo pequenos painéis que podem ser estendidos no fluxo de ar suave para
gerar turbuléncia e arrasto. Nas asas, os freios podem ser canais de multiplas secdes que se estendem
sobre e sob a superficie das asas para romper o fluxo suave do ar.

Geralmente os freios de velocidade sdao controlados por interruptores elétricos e atuados por
pressdo hidréulica.

Outro tipo de freio aerodindmico é uma combinagdo de “spoiler” e freio de velocidade. Uma
combinagdo tipica consiste de “spoilers” localizados na superficie superior das asas a frente dos
ailerons. Quando o operador quer operar tanto os freios de velocidade como os “spoilers”, ele pode
diminuir a velocidade de voo e também manter o controle lateral. Os “spoilers” sdo superficies
auxiliares de controle de voo, montados na superficie superior de cada asa, € operam em conjunto
com os ailerons, no controle lateral.

A maioria dos sistemas de “spoilers” também pode ser estendido simetricamente para servir
como freio de velocidade. Outros sistemas contém “spoilers” de voo e de solo separadamente.

A maioria dos “spoilers” consiste de estruturas de colmeia coladas em um revestimento de
aluminio.

Sdo fixados as asas através de encaixes articulados que s@o colados aos painéis de “spoiler”.
Compensadores: Um dos mais simples e importantes dispositivos auxiliadores do piloto de uma
aeronave € o compensador montado nas superficies de comando. Apesar do compensador ndao tomar
o lugar da superficie de comando, ele é fixado a uma superficie de controle mével e facilita seu
movimento ou o seu balanceamento.

Todas as aeronaves, com excecdo de algumas muito leves, sdo equipadas com compensadores
que podem ser operados da cabine de comando.

Os compensadores de algumas aeronaves sdo ajustaveis apenas no solo. A Figura 6.42 mostra
a localizacdo de um tipico compensador de leme.

FUSELAGEM

< Besloeamento
da aeronave

T

Figura 6.42 - Localizagdo tipica do compensador de controle do leme de dire¢@o.
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Trem de Pouso: O trem de pouso € o conjunto que suporta o peso da aeronave no solo e durante o
pouso. Ele possui amortecedores para absorver os impactos do pouso e do tixi. Através de um
mecanismo de retracdo, o trem de pouso fixa-se a estrutura da aeronave e permite ao trem estender e
retrair. A arranjo do trem de pouso geralmente tem uma roda de bequilha ou de nariz. Os arranjos
com trem de nariz geralmente sdo equipados com controle direcional, e possuem algum tipo de
protecdo na cauda, como um patim ou um amortecedor de impacto (bumper).

Através de rodas e pneus (ou esquis), o trem de pouso forma um apoio estdvel com o solo
durante o pouso e o tixi. Os freios instalados no trem de pouso permitem que a aeronave seja
desacelerada ou parada durante a movimentacao no solo.

Revestimento e carenagens: Quem da o acabamento liso a aeronave é o revestimento. Ele cobre a
fuselagem, as asas, a empenagem, as naceles e 0s compartimentos.

O material geralmente usado no revestimento de aeronaves é a chapa de liga de aluminio, com
tratamento anti-corrosivo. Em quantidade limitada usa-se também o magnésio e o aco inoxiddvel. As
espessuras dos revestimentos de uma unidade estrutural podem variar, dependendo da carga e dos
estresses impostos dentro e através de toda a estrutura.

Para suavizar o fluxo de ar sobre os angulos formados pelas asas e outras unidades estruturais
com a fuselagem, utilizam-se painéis estampados ou arredondados. Estes painéis ou revestimentos
sdo chamados de carenagens. As carenagens sdo muitas vezes chamadas de acabamento.

Algumas carenagens sdao removiveis para dar acesso aos componentes da aeronave, enquanto
outras sdo rebitadas a estrutura da aeronave.

Portas e janelas de acesso e inspecao: As portas de acesso permitem a entrada ou saida normal ou
em emergéncia em uma aeronave. Elas também dio acesso aos pontos de lubrificacdo, abastecimento
e dreno da aeronave.

As janelas de inspec@o ddo acesso a partes particulares de uma aeronave durante sua inspecao
ou manutencdo. Podem ser presas por dobradicas ou totalmente romoviveis. Elas sdo mantidas na
posicdo fechada através de garras e travas, parafusos, dispositivos de soltura rdpida ou presilhas. As
janelas de acesso removiveis geralmente possuem um nimero que também € pintado no
compartimento que ela fecha; outras t€m impresso o nome do compartimento respectivo.

6.3 — Cargas nas Aeronaves

Em qualquer projeto de engenharia, a disposi¢cdo (“layouf’) e dimensionamento (“sizing”’) da
estrutura sdo processos iterativos. Este processo implica que haja uma fase de sintese que estabeleca
um conjunto de detalhes, antes que a andlise estrutural possa ser empreendida. A fase da sintese
confia na experiéncia do projetista conjuntamente com o uso de equacdes simples. Existem
programas complexos de andlise que contém toda experi€ncia passada, mas mesmo assim &
importante ter uma visdo da maneira como a estrutura reage e transmite cargas. Esta secdo do
presente capitulo analisa as consideragdes preliminares do projeto estrutural de um avido e sugere as
técnicas que podem ser usadas para comecar o processo do projeto.

A estrutura de um avido deve ser projetada de modo que satisfaga um certo nimero de
exigéncias conflituosas. O problema fundamental é conseguir um peso baixo com um custo de
producdo aceitdvel, e a0 mesmo tempo assegurar, resisténcia (“Strength”), rigidez (“Stiffness”) e
fFuncionalidade (“Serviceability”)

Cada uma destas trés caracteristicas da estrutura é dependente do tempo e € afetada pelos
danos causados e pela deterioracio em servico e também na repeticdo das cargas aplicadas. O
projetista deve assegurar a integridade da estrutura face a fadiga e a corrosdo.

Estes efeitos devem ser considerados no inicio do projeto da estrutura de modo a assegurar de
que as dreas de problemas potenciais sejam evitadas e os membros estruturais criticos, que garantem
a seguranca de voo, possam ser prontamente inspecionados em servigo.

Grande parte do projeto e da andlise de uma estrutura procura assegurar que as exigéncias em
termos de resisténcia sejam satisfeitas inicialmente e durante toda a vida do aviao.
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As exigéncias para a fuselagem especificam condicdes de carregamento baseadas em
experiéncia passada nas condi¢des de:

a) Manobra simétrica do voo e casos de turbuléncia do ar.

b) Casos de voo assimétrico.

c¢) Cargas que se manifestam enquanto o aviao estd em contato com o solo.

d) Casos suplementares para assegurar situagdes especificas ou componentes da fuselagem.

As exigéncias permitem que o valor do carregamento possa ser avaliado em termos de uma
condicdo limite, que € a aplicacdo mais severa encontrada para uma dada probabilidade. Esta
exigéncia do limite é suplementada por uma indicacdo da freqiiéncia de ocorréncia das circunstancias
onde o valor de carregamento € mais baixo do que o maximo, a fim permitir que a avaliacdo a fadiga
possa ser empreendida.

Dois fatores sdo geralmente aplicados as condi¢des limite:

a) Fator de prova, frequentemente 1, que deve se assegurar de que ndo haja nenhuma deformacio
permanente inaceitidvel ap6s a aplicacdo das condicdes de limite.

b) Fator final, que € eficazmente um fator de seguranca. Na maioria de casos € 1,5 embora haja uma
tendéncia para que seja reduzido no avido militar. Com o fator final pretende-se cobrir incertezas nas
cargas e nas propriedades do material.

Tensao: O processo de célculo de tensdes consiste em relacionar as cargas aplicadas as propriedades
e as dimensdes materiais dos membros estruturais. O resultado € indicado por um fator de seguranca,
que € a relagdo da forga potencial do componente dado com o carregamento aplicado na condigdo
real.

Rigidez: A rigidez total de uma estrutura deve ser a suficiente de modo a assegurar que, durante a
operacdo do avido, nenhumas das distor¢des que possam ocorrer excedam um valor aceitdvel. Ha
algumas situacdes simples tal como a rigidez do chao da cabine, outras situacdes podem ser mais
complicados como a rigidez a tor¢do da asa. A maioria dos efeitos da rigidez sdao resultantes da
interacdo da estrutura com o escoamento exterior (aerodinadmica), chamado efeito de aeroelasticidade.
Os efeitos de aeroelasticidade podem ser divididos em duas categorias:

a) Distor¢des gradualmente crescentes provocadas por um aumento da carga até 4 criagdo de uma
situacdo inaceitdvel. A rigidez estrutural e a aerodindmica s@o os Unicos parametros envolvidos.

b) Condicdes dinamicas, onde a inércia e o amortecimento da fuselagem e o escoamento de ar
interagem com a rigidez de maneira a causar efeitos dindmicos inaceitiveis, vibracdes geralmente
divergentes.

Do ponto da vista do projeto estrutural a consideragdo principal em ambos os casos é a
rigidez. Geralmente o amortecimento estrutural € pequeno e ndo pode ser controlado pelo projetista.
A inércia e o amortecimento da fuselagem podem ser importantes, em especial quando grandes
massas concentradas sao fixadas em superficies sustentadoras.

Critério de Rigidez: No passado os critérios de rigidez foram usados para estabelecer caracteristicas
de aeroelasticidade satisfatérias para uma fuselagem. Estas equacdes relativamente simples cairam
pela maior parte em desuso devido a duas boas razdes:

a) E dificil produzir uma equagio simples que cubra adequadamente todos os aspectos criticos de um
componente da fuselagem sem usar um grande fator de seguranga (para prever todas as
contingéncias) sendo por isso inaceitdvel.

b) O desenvolvimento de sofisticadas técnicas de andlise permitiu que as condigdes de
aeroelasticidade pudessem ser estabelecidas mais exatamente e eficientemente em termos do peso da
fuselagem.

Muitos critérios de rigidez estdo relacionados com a rigidez de torcdo de superficies
sustentadoras. Esta é a principal caracteristica estrutural que determina a mudanga do angulo de
ataque local quando a carga é aplicada. O angulo de ataque afeta diretamente o valor da carga.
Quando uma superficie sustentadora tem uma flecha positiva, a sua distor¢do devido a flexdo torna-se
também importante.
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Funcionalidade: Do ponto da vista da disposi¢do estrutural de toda a fuselagem, a consideragdo
mais importante da funcionalidade, € aquela que se levanta devido aos efeitos da fadiga.

Essencialmente hd duas maneiras de assegurar que a estrutura continua a reter a forga
adequada durante a sua vida:
a) Conceito seguro da vida, onde o cédlculo e teste sdo usados para demonstrar que nenhuma falha
ocorrerd sob um espectro critico do carregamento dentro de uma vida especificada para um dado
componente. Assegurd-la a uma probabilidade suficientemente remota da falha, é necessario aplicar
na préitica um grande fator de seguranca.
b) O conceito Tolerancia ao Dano (“Damage Tolerance” ), onde hd uma énfase no projeto:
- Provisdo de um nimero de trajetos para reagir a uma condicdo de carregamento dada, de modo que
as alternativas estejam disponiveis no evento de uma falha.
- A andlise de fratura mecénica, para predizer a taxa de crescimento de toda a fissura, com a
incorporagdo de limitadores de fratura (crack stoppers) para atrasar o progresso de fissuracao.
- A facilidade da inspec@o para permitir que fissuras possam ser encontradas e a estrutura reparada
muito tempo antes que uma situacao critica esteja alcancada.

6.3.1 - Tipos de Cargas nas Aeronaves

Uma aeronave € projetada para suportar basicamente dois tipos de cargas.

a) Cargas no solo: Sdo encontradas pela aeronave durante seu deslocamento no solo,
(taxiamento, decolagem e pouso).

b) Cargas em voo: Sdo atuantes na aeronave durante as manobras de voo, rajadas de vento,
etc.

As duas classes de cargas citadas podem ser divididas em:

a) Cargas de superficie: Atuam sobre a superficie da estrutura.

b) Forcas de corpo: Atuam sobre o volume da estrutura e sdo geradas pela gravidade e por

efeitos de inércia.
Cargas aerodinamicas de superficie: Durante um voo quer seja em condicdes nivelada, de manobras
ou devido a uma rajada de vento, a estrutura de uma aeronave estd sujeita as cargas aerodinamicas
devido as diferencas de pressdo encontradas nas diversas partes do avido. A distribui¢do de pressao
sobre a superficie da aeronave provoca esfor¢cos de cisalhamento, tragdo, compressdo, tor¢do e flexao
em todos os pontos da estrutura. A partir do conhecimento desses esforcos, o projetista pode
dimensionar a estrutura completa da aeronave utilizando-se os fundamentos da resisténcia dos
materiais através de uma solucao analitica ou numérica nas principais partes da aeronave.

Com a excecdo de determinadas condi¢des de carregamento de solo, um avido € efetivamente
um corpo livre no espaco. Assim, deve-se considerar os seus seis graus de liberdade. Portanto é
necessdrio incluir todas as forcas e momentos tais como forcas de corte e diagramas de momentos
fletores. O procedimento para a determinacdo das cargas atuantes em uma aeronave consiste em:

a) Andlise do carregamento tal como o exigido nos manuais do projeto e a sua influéncia no
movimento do avido.

b) Avaliar as conseqiientes cargas aerodinamicas, por exemplo, na estrutura asa - corpo ou da
cauda.

c¢) Calcular as aceleracdes de translacdo e rotacdo, usando os momentos de inércia totais.

d) Distribuir as cargas aerodinamicas e os efeitos locais da inércia pela fuselagem.

e) Integrar as cargas através da fuselagem para obter forcas de corte, e integrar uma segunda
vez para obter os momentos de flexdo e de tor¢do. A integracdo deve sempre comecar nas
extremidades do avido e terminar no centro de gravidade.

O processo pode ser aplicado aos componentes completos do avido tais como a asa e a
fuselagem, ou as partes menores tais como superficies de controle, hiper-sustentadores ou carenagens
dos motores, mas em todos os casos as forcas e os momentos devem estar em total equilibrio.
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Antes que a selecao final das dimensdes dos membros estruturais em aeronave seja
efetuada, todas as condic¢Oes de cargas aplicadas na estrutura t€ém de ser conhecidas. As condi¢des de
carga sdo aquelas encontradas quer em voo quer em terra. Uma vez que € impossivel investigar todas
as condicdes de carga que uma aeronave pode encontrar no seu tempo de vida, é normal selecionar
aquelas que serdo criticas para cada membro estrutural do avido. Estas condi¢cdes sdo normalmente
determinadas a partir de uma vasta investigacio e experiéncia.

Apesar do célculo dos carregamentos aplicados nas aeronaves ser a principal responsabilidade
de um grupo especial denominado por grupo de cargas no mundo da engenharia, um conhecimento
geral das cargas nas aeronaves € essencial para os analistas de tensoes.

Toda a aeronave é projetada para cumprir missdes especificas de uma forma segura. Isto
resulta numa vasta gama de veiculos que se distinguem pela dimensao, configuracdo e desempenho.
Avides de transporte comercial sdo desenhados especificamente para o transporte de passageiros e
carga de um aeroporto para outro. Estes tipos de avides nunca estdo sujeitos a manobras violentas.
Por outro lado, avides militares como cagas e bombardeiros t€ém que resistir a manobras mais severas.

As condi¢des de projeto sdo normalmente determinadas a partir da maxima aceleracdo que o
corpo humano pode resistir ja que o piloto perde a consciéncia antes de se atingir o fator de carga que
causard falha estrutural no avido.

Para garantir seguranca, integridade estrutural, e confiabilidade das aeronaves tendo em conta
a otimizagdo do projeto, as agéncias governamentais, civis e militares, estabeleceram especificacoes e
requisitos de acordo com a amplitude das cargas a serem usadas no projeto estrutural das vdrias
aeronaves.

As cargas limites usadas pelas agéncias civis, ou cargas aplicadas pelas militares sdo as
cargas maximas a que o avido poderd estar sujeito ao longo de toda a sua vida util. Cargas mdximas
ou cargas de projeto sdo as cargas limites multiplicadas por um fator de seguranca (FS)

Geralmente, este fator varia de 1,25 para misseis a 1,5 para estruturas de avides e €é usado em
praticamente todo o projeto devido ao elevado nimero de incertezas e aproximagdes tais como:

1 - Simplificacdes e aproximagdes efetuadas nas andlises tedricas;

2 - Variagdes nas propriedades do material e no controle de qualidade;

3 - Manobras de emergéncia que podem partir do piloto, resultando em cargas no veiculo que
podem ser maiores que as cargas limites especificadas.

As cargas limites e as cargas de projeto sdo muitas vezes definidas especificando certos
valores de fatores de carga. O fator limite de carga é um fator pelo qual os carregamentos basicos em
uma aeronave sao multiplicados de modo a obter as cargas limites.

Do mesmo modo, o fator de carga de projeto € um fator pelo qual os carregamentos bésicos
sdo multiplicados para obter as cargas de projeto; por outras palavras, € o produto do fator limite de
carga pelo fator de seguranca.

Projetar uma estrutura aerondutica requer uma atencao especial do engenheiro ou projetista,
pois este tipo de componente pode apresentar solicitacdes complexas e pouco comuns quando
comparado a outras estruturas mais simples. Por isso sdo exigidas normas de seguranca rigidas e
extensas neste tipo de aplicagdo.

A norma seguida é a norma americana FAR-23 (Federal Aviation Regulations - Part 23)
aplicada mundialmente para o projeto de avides e regida pela FAA (Federal Aviation
Administration), agéncia reguladora americana.

Os principais tipos de cargas atuantes em uma aeronave sao as seguintes:

Cargas atuantes nas asas.

Cargas atuantes na fuselagem.

Cargas atuantes no trem de pouso.

Cargas atuantes na empenagem.

Cargas atuantes nos componentes de fixacdo da aeronave.

Determinacdo das cargas no solo e das cargas dindmicas de voo.
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Para todos os componentes citados, a magnitude das cargas deve ser determinada com a
modelagem fisica (estdtica ou dindmica) dos componentes.

A andlise estrutural somente é possivel com a determinacio de todas as cargas (forcas e tipo
de esfor¢o) atuantes na aeronave.

O projeto AeroDesign € muito diversificado quanto a andlise de cargas e estruturas, pois cada
equipe possui caracteristicas que diferem muito em seus avides, portanto, o material aqui apresentado

serve apenas como referéncia e sugestdo de alguns principios que podem ser aplicados para a
determinacdo dos esforcos atuantes na aeronave.
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TENSION

r——
&
@' BENDING

Figura 6.43 — Principais tipos de cargas atuantes nas asas de uma aeronave.
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Figura 6.44 — Principais tipos de cargas atuantes em uma aeronave completa.

6.3.2 - Cargas Atuantes nas Asas

A asa pode ser vista como o exemplo tipico de uma superficie sustentadora. A estrutura de
uma asa deve incluir os seguintes papéis:

a) Para transmitir a forca de sustentacdo da asa para a fuselagem, onde estd acoplada, de
maneira a equilibrar as forcas da inércia. Isto requer uma estrutura continua ao longo da envergadura
da asa: viga longitudinal (* spanwise beam” ).

b) Para suportar as cargas ao longo da corda e cargas das superficies de controle e transferi-las
a estrutura principal. Isto tem que ser feito por uma série de vigas ao longo da corda (nervuras), que
reagem a torcao e forcas de corte verticais ao longo de toda a envergadura da asa.

c) Para transmitir cargas da inércia de componentes tais como as componentes motrizes,
componentes do trem de aterragem e da propria asa a fuselagem.

d) Para reagir a cargas devido ao trem de aterragem.

e) Para fornecer tanques de combustivel.
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f) Para fornecer a rigidez de tor¢do adequada a asa de modo a satisfazer a exigéncias de
aeroelasticidade.

g) Para suportar cargas aerodinamicas e de propulsdo no plano da asa.

h) Para reagir possivelmente cargas pontuais (motores, bombas etc.).

Além as consideragdes acima, os hiper-sustentadores e as superficies de controle provocam
cargas adicionais, devido aos dispositivos de atuacao.

As Figuras 6.45, 6.46 e 6.47 mostram a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura
de uma asa. Esse carregamento pode ser determinado de uma série de maneiras diferentes, para a

competicao AeroDesign uma metodologia que pode ser empregada com bons resultados € a aplicacdo
da aproximacdo de Schrenk.

Spanwise
lift
distribution
Chordwise
lift
distribution

Figura 6.45 — Distribuicao de sustentacdo ao longo da envergadura da asa.
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Figura 6.46 — Distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura da asa — vista frontal.
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Figura 6.47 — Aplicacdo em uma aeronave destinada ao Aerodesign.
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As principais cargas a serem determinadas para o dimensionamento estrutural de uma asa
sdo as seguintes:

Carregamento estético e dinamico.

Tracdo no intradorso.

Compressao no extradorso.

Flexao na estrutura.

Tor¢ao na Estrutura.

Uma vez determinados esses esforcos, uma metodologia que pode ser aplicada para o
dimensionamento estrutural da asa de uma aeronave destinada a participar da competi¢do
AeroDesign é a seguinte: definir a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura da asa,
desenhar os diagramas de esfor¢co cortante e momento fletor e entdo realizar uma simulagdo numérica
ou cdlculo analitico para o dimensionamento estrutural da asa.

Como j4 foi comentado, a estrutura principal da asa € constituida por uma viga (longarina,
“spar”) ao longo da sua envergadura com a capacidade de resistir tanto a momentos fletores como
torsores como também a cargas pontuais.

Podem existir varios tipos de estruturas consoante com os carregamentos, geometria e tempo
de vida util necessdrio. A maioria tem como base a utilizacdo de nervuras verticais (“ribs”’) e de um
revestimento formando uma estrutura com forma de caixa. No entanto pode haver excecdes quando a
intensidade € baixa. A longarina ao longo da envergadura deve ser continua desde a raiz da asa até a
ponta se possivel.

Em estrutura baseada em longarinas concentradas (“mass booms” ) que suportam a maior
parte dos esforgos, o revestimento € mantido por nervuras e s6 suporta tensdes de corte e uma “caixa”
¢é formada entre a longarina frontal e traseira ou como um bordo de ataque com a forma de um “D”
utilizando apenas a longarina frontal. Esta distribuicdo tem vantagens em estruturas com
carregamentos leves de maneira a que a longarina possa ser colocada na sec¢do do perfil
aerodindmico onde a espessura é maior. Este método de longarinas concentradas permite que se
desenvolvam grandes tensdes nos extremos superiores e inferiores da longarina onde existe uma
resisténcia maxima, mas causa um problema significativo porque o revestimento deve ser mantido
para prevenir encurvadura (“buckling”) que podem surgir devido ao carregamento existente. Para
estabilizar o revestimento sdo utilizadas nervuras ao longo da corda que permitem também manter o
perfil aerodindmico do revestimento. No entanto este método ndo permite utilizar facilmente o
critério de tolerancia ao dano.

Resumindo o conceito de longarinas concentradas sé pode ser aplicada a estruturas com
carregamentos leves e devem ser evitadas ou pelo menos minimizadas as jun¢des com as longarinas
concentradas. As aberturas nos revestimentos podem ser feitas numa dire¢do longitudinal desde que
os momentos de tor¢do ndo sejam excessivos. Uma abertura no revestimento de grandes dimensoes
tal como para a instalacio do trem de aterragem pode causar problemas.

Quando as cargas aplicadas sdo de moderadas a altas € necessdrio que os momentos fletores
sejam suportados principalmente pelos revestimentos do extradorso e intradorso.

Para o efeito a carga é suportada pelo revestimento que é suportado por “stringers”
longitudinais ou por outro meio de suporte tal como uma construcdo em “sandwich”.

Quando usada na presenca de um nimero relativamente grande de membros, que suportam a
carga, este método € um grande melhoramento para uma estrutura tolerante a danos. O método pode
ainda ser melhorado dividindo os revestimentos em elementos mais pequenos, no sentido
longitudinal, unido por tiras limitadoras de fraturas. No revestimento a tensdo o dimensionamento e
espacamentos das longarinas sdo determinados por razdes de controle de fraturas enquanto que na
superficie & compressao o critério de projeto € a encurvadura do revestimento. No entanto esta forma
de construcao apresenta alguns problemas de projeto. A interacdo entre as nervuras e as “stringers”
implica que os primeiros passem por debaixo dos segundos de maneira a que a transmissao de carga
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nas ‘“stringers” ndo seja interrompida. O espacamento entre nervuras ndo € estruturalmente critico
sendo determinado mais pelo posicionamento de dobradicas e demais ligacdes. Se bem que este tipo
de construgdo possa ser eficiente do ponto de vista da tolerancia ao dano € complexa e tem custos de
construcdo elevados devido aos vérios tipos de componentes que constituem a estrutura. Existem
também vérias juncdes que adicionam peso e dificultam a vedacdo de tanques de combustivel e
podem criar pontos de concentracio de tensdes de onde podem surgir fraturas.

A estrutura da asa, além de providenciar a resisténcia e rigidez requeridas, também tem que
funcionar muitas vezes com depdsito de combustivel. Os tanques integrais sdo normalmente
preferidos, dado utilizarem ao maximo os espacos disponiveis, no entanto quanto menos
componentes a estrutura tiver melhor, dado ser reduzida ao maximo a vedacdo necessdria nas juntas.
Outra necessidade € a existéncia de painéis de acesso que permitam a inspecao e trabalho dentro do
tanque que, obviamente, tem que ser vedados também.

A longarina frontal deve ser posicionada o mais a frente possivel tendo em conta que é
necessiria uma espessura que permita a longarina aguentar as tensdes impostas e que haja espago no
bordo de ataque para os elementos nele posicionados (dispositivos hipersustentadores, anti-gelo, etc.)
e por isso a longarina frontal é posicionada a 10%-15% da corda local aumentado para 30%-40% no
caso de longarinas tnicas com o bordo de ataque em forma de “D” . A longarina traseira deve ser
posicionada o mais a trds possivel, mas sujeitas a restricdes semelhantes da longarina da frente. E
normalmente posicionada a 55%-70% da corda local.

De preferéncia o espacamento entre nervuras deve ser determinado de maneira a evitar a
encurvadura. Este objetivo fixa o espacamento miximo, no entanto ha outras consideracdes a ter em
conta:

Dobradicas e pontos de ligacdo para as superficies de controle, e dispositivos hiper-
sustentadores.

Pontos de ligacao para motores, trem de aterragem.

Limites dos tanques de combustivel.

As nervuras devem ser posicionadas ortogonalmente as longarinas ou na direcdo de voo nas
asas enflechadas.

A distribuic@o de carregamento pode ser determinada a partir do diagrama v-n e aplicagdo do
método simplificado de Schrenk. Na regido de deflexdo dos ailerons, ocorre uma variagdo na
sustentacdo local como mostrado na Figura 6.48.

Figura 6.48 — Variacdo da forca de sustentacdo local devido a deflexd@o dos ailerons.

A andlise de flexdo em uma asa representa uma das avaliacdes mais importantes na anélise
estrutural de uma asa. Essa avaliacdo pode ser realizada por meio de uma solugdo analitica com
aplicacdes das equacdes fundamentais da resisténcia dos materiais, pode ser uma andlise numérica
por elementos finitos, o entdo pela aplicacdo de um ensaio de carregamento sobre a estrutura. As
Figuras 6.49 e 6.50 mostram andlises de flexdo numéricas realizadas em um modelo de asa e testes
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simples com carregamentos sobre a estrutura da asa podem ser realizados de maneira qualitativa
para verificar a resisténcia quanto a flexao.

[Ct=0
I =773
I -27/3

Figura 6.49 — Andlise dindmica da estrutura de uma asa (flexao).

. S

] ]
1]
(I | |

Figura 6.50 — Andlise dindmica da estrutura de uma asa (flexao).

6.3.3 — Cargas na Fuselagem

A fuselagem de uma aeronave deve ser dimensionada basicamente para as seguintes
condicdes:

a) Fornecer um habit4culo para a tripulagdo e um compartimento para a carga.

b) Para reagir as cargas do trem de aterragem e possivelmente de componentes motrizes.

c¢) Transmitir as cargas do controle e estabilizac@o das superficies da empenagem ao centro de
gravidade do avido.

d) Para fornecer volume para avionicos e sistemas embarcados.

Estas exigéncias servem de referéncia para a determinag@o do papel estrutural da fuselagem
que age como uma viga longitudinal com carregamento vertical e lateral ao longo de seu
comprimento.

Estrutura da Fuselagem: A fuselagem inclui a cabine de comandos, que contém os assentos
para seus ocupantes e os controles de voo da aeronave, também possui o compartimento de carga e os
vinculos de fixacdo para outros componentes principais do avido.
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Estrutura trelicada: A estrutura em forma de trelica para a fuselagem € utilizada em
algumas aeronaves. A resisténcia e a rigidez desse tipo de estrutura é obtida através da juncdo das
barras em uma série de modelos triangulares.

Estrutura monocoque: Na estrutura monocoque o formato aerodindmico € dado pelas
cavernas. As cargas atuantes em voo sao suportadas por essas cavernas e também pelo revestimento.
Por esse motivo este tipo de fuselagem deve ser revestida por um material resistente aos esforcos
atuantes durante o voo.

Estrutura semi-monocoque: Nesse tipo de estrutura, os esforcos sdo suportados pelas
cavernas e/ou anteparos, revestimento e longarinas.

Longarina Revestimente  Cavernas

Cavernas

Longarinas
Fizagfio da asa

Parede de fogo
(a) Trelicada (b) Monocoque (c) Semi-monocoque

verticais

Figura 6.51 — Tipos de fuselagem.

Caracteristicas da Estrutura da Fuselagem: Como citado, as estruturas de fuselagem das
aeronaves da aviagdo geral podem ser geralmente divididas em trelica, monocoque, ou semi-
monocoque.

A construgdo em trelica geralmente utiliza madeira, tubo de ago, tubo de aluminio ou de
outras formas de corte transversal, que podem ser soldados, articulados, preso, ou rebitado em um
conjunto rigido. As barras verticais e diagonais cruzadas estdo dispostas a suportar tanto as tensdes
de tracdo como as forgas de compressdo. Este tipo de fuselagem foi usado por cerca de 80 anos. E
muito resistente e de peso relativamente leve.

Tanto a semi-monocoque € monocoque utilizam seu revestimento como um integrante
estrutural ou de carga.

A estrutura Monocoque € uma estrutura fortificada que pode ter anéis e divisérias. As tensdes
na fuselagem monocoque sio transmitidas principalmente pela resisténcia do revestimento.

A fuselagem semi-monocoque, depende essencialmente de divisérias, molduras e longarinas
para a forca longitudinal. E o mais popular tipo de estrutura utilizada na concepgdo das aeronave
atuais. A utilizacdo deste conceito permitiu a utilizacdo de revestimentos de aluminio. As Figuras
6.52, 6.53 e 6.54 mostra detalhes caracteristicos das estruturas das fuselagem.

Figura 6.52 — Desenhos da fuselagem.
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Figura 6.53 — Evoluciao do projeto da fuselagem.

Figura 6.54 — Estrutura da fuselagem — Aeronave Zodiac CH-640.

Lt

Figura 6.55 — Sistema de for¢cas e momentos para determinacdo das cargas na fuselagem.
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Projeto de uma Fuselagem em Material Composto: Os requisitos para uma fuselagem
avancada de material composto ndo sdo basicamente muito diferentes dos requisitos para uma
fuselagem feita de aluminio, mas as seguintes cargas devem ser consideradas atentamente para se
usufruir ao maximo as vantagens que uma estrutura em composto pode trazer:

Forcas introduzidas pelas partes conectadas a fuselagem (asas, empenagens, trem de pouso);

a) Componentes das forgas de inércia dos equipamentos armazenados na fuselagem;

b) Forgas de inércia da estrutura da fuselagem;

c¢) Forcas aerodindmicas que atuam em sua superficie;

d) Forgas que sdo o resultado da diferenca de pressao interna e externa do aviao.

e) Ao complementar estas cargas, batidas e impactos devidos a detritos na pista devem ser
considerados em fase de projeto.

Caracteristicas de uma Fuselagem: A fuselagem de uma aeronave € um sistema de alta
complexidade e para realizar um projeto excelente, o sistema inteiro deve ser otimizado para que o
uso do material composto seja vantajoso. Em fase de projeto, portanto a andlise de vantagem e
desvantagem deve ser feita cuidadosamente para a escolha certa dos materiais utilizados.

Vantagens e Desvantagens de uma Fuselagem em Material Composto:
Vantagens:

Reducdo em peso (até 10%);

Reducdo dos custos de manutengao;

Reducdo do nimero de partes e prendedores;

Boas caracteristicas de tolerancia a dano e fadiga;

Tolerancia a corrosao;

Possibilidade de aumento da umidade de cabine (conforto dos passageiros);

Desvantagens:

Custos materiais e ferramental ainda alto;

Estrutura deve ser otimizada para se desfrutar das vantagens ao maximo;
Melhores tecnologias somente em produgdo em massa;

Solugdes contra impacto de raios a serem testadas.

Projeto de uma Fuselagem em Aluminio: As fuselagens de aeronaves modernas possuem uma
estrutura conhecida como semi-monocoque, que leva vantagens em relacdo a uma estrutura
monocoque (revestimento sem elementos reforcadores) que se revela instivel a cisalhamento.

A construg¢do semi-monocoque € caracterizada pela presenca de elementos longitudinais (longarinas e
reforcadores), elementos transversais (cavernas) e um revestimento externo.

Esfor¢cos nos Componentes

As longarinas carregam a maior por¢cdo de momento da fuselagem.

O revestimento da fuselagem carrega tens@o de cisalhamento e cargas devido a pressurizagéo.
Reforcadores carregam cargas axiais induzidas por momentos de flexdo evitando a instabilidade por
compressio do revestimento, o que provocaria a flambagem do mesmo.

A caverna tem a funcdo de manter a estabilidade geral da fuselagem e de contribuir a diminuir o
comprimento dos reforgadores.

O primeiro passo para a andlise da estrutura é conhecer os modos de falha do sistema quando é
sujeito a cargas externas.
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Modos de Falha da Fuselagem
Neste tipo de estrutura podem se verificar trés tipos fundamentais de falha por instabilidade:

Instabilidade do revestimento: neste caso é fundamental projetar o revestimento com a espessura
adequada, pois chapas muito finas estdo sujeita a flambar enquanto chapas muito grossas sio
ineficientes e acarretam um aumento em peso ndo necessdrio. Os reforcadores ajudam nesta fungao,
mas algumas especificacdes de projeto ndo permitem a flambagem do revestimento abaixo de uma
dada porcentagem de carga limite;

Instabilidade do painel: As cavernas dividem os reforcadores e o revestimento em painéis. Se estas
cavernas forem suficientemente rigidas a falha poderd ocorrer em um painel tnico. Esta falha é
conhecida como instabilidade de painel;

Instabilidade geral: a instabilidade geral ocorre devido a uma falha nas cavernas, com os reforcadores
ndo contribuindo para a resisténcia a flambagem.

Output Set: Eigenvalue 0.893053
Deformed(1.06): Total Translation
Contour: Total Translation

1668
1566

M tensdo Von Mises: 16.68 daN/mm2

5458

4437
3417
23%
Output Set: NX NASTRAN Case 1 1376

Contour: Plate Top VonMises Stress 0865

| ]
oy |
[
|
]

Figura 6.56 — Exemplo de andlise numérica para determinacao das cargas na fuselagem.

Dimensionamento da Fuselagem para o AeroDesign:

Representa um ponto bem particular para o projeto AeroDesign, pois cada equipe geralmente
possui uma forma geométrica diferente para a fuselagem.
A fuselagem pode apresentar cargas combinadas de tragdo, compressao, cisalhamento, flexdo e
tor¢ao.

Materiais Mais Usados na Fuselagem do AeroDesign
Aluminio.

Aco.

Compensado Aerondutico.

Tubos de Fibra de Carbono.
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Figura 6.59 — Modelo de andlise numérica da fuselagem para AeroDesign.
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A estrutura da fuselagem apresenta as dimensdes ideais no que toca aos movimentos de

flexdo vertical e lateral e de tor¢do. Contudo, a integridade da estrutura é afetada pela abertura de
recortes para as janelas, portas, trens de aterragem, etc. A estrutura deve ser reforcada nestas zonas,
situacdo que conduz a um aumento de peso. A secdo quadrada € bastante utilizada para avides ndo
pressurizados por uma questdo de otimizac¢do de espago e facilidade de construgdo. Nos avides
pressurizados usam-se se¢Oes baseadas em segmentos circulares. Estes dois tipos de estruturas podem
ser projetados principalmente de duas maneiras:

a) Estrutura com “ longeron”

Quando o carregamento € relativamente baixo ou o revestimento da fuselagem ¢é
extensivamente recortado € necessario considerar quatro ou mais vigas longitudinais “longerons” que
reagem tanto as flexdes verticais como laterais. Para serem eficientes estes longerons devem ser
continuos ao longo de toda a fuselagem. O revestimento remanescente ¢ utilizado para suportar os
longerons contra as cargas de compressao e providenciar a capacidade de resistir a tensdes de corte.
Desta forma a estrutura ndo pode reagir a cargas pontuais. Esta é a forma bdsica e o revestimento é
estabilizado contra a encurvadura utilizando quadros “frames” com um pequeno espagamento entre
si. A utilizacdo de anéis estruturais “bulkheads” no lugar dos quadros é obrigatéria sempre que é
necessario transmitir cargas onde a secio varie muito de forma ou haja grandes cargas pontuais.

b) Estrutura Monocoque ou Semi-monocoque

Quando o nimero de cortes no revestimento € pequeno € preferivel que seja este a suportar o
maximo de cargas possivel. Esta estrutura é chamada de monocoque ou semimonocoque
dependendo até que ponto o revestimento é suportando por stringers longitudinais. A
espessura do revestimento pode ser determinada por consideracdes de pressdo ou por
consideragdes de carga, sendo esta tltima consideracdo mais critica nos projetos com grandes
secOes transversais. A utilizacdo de stringers contribui de uma maneira substancial para as
capacidades de reacdo a cargas, no entanto é usual a introducdo de elementos tipo
“longerons” nas extremidades de descontinuidades na juncdo de se¢des da fuselagem.

As principais cargas atuantes na fuselagem de uma aeronave sdo:

a) Cargas na empenagem devido a trimagem, manobras, turbuléncias e rajadas.

b) Cargas de pressdo na superficie da aeronave.

c¢) Cargas provenientes do trem de pouso devido ao impacto de pouso, taxiamento e manobras
no solo.

d) Cargas provenientes do sistema propulsivo da aeronave.

Andlise Numérica para Determinagdo de Cargas na Fuselagem

Na andlise, embora nio exista escala € possivel observar que as se¢des do tail boom
préximas ao ponto de conexdo com a fuselagem e préximas a empenagem sofrem os maiores
esforcos.

Esses esforcos podem ser de tragdo, compressao, tor¢do e flexdo.

Figura 6.60 — Exemplo de andlise numérica para determinagao das cargas na fuselagem.
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O estudo de cargas na fuselagem representa um ponto bem particular para o projeto
AeroDesign, pois cada equipe geralmente possui uma forma geométrica diferente para a fuselagem.
Basicamente a fuselagem ¢ dividida em duas partes, a frontal que contempla a frente e o
compartimento de carga da aeronave e a posterior que contém o “boom” e a fixacdo da empenagem.

Geralmente as cargas atuantes na fuselagem sdo determinadas pelo peso proprio da mesma,
por todos os componentes estruturais ligados a fuselagem e pelas cargas transmitidas pelo motor e
pelo trem de pouso para a estrutura da fuselagem.

A fuselagem pode apresentar cargas combinadas de tracdo, compressdo, cisalhamento, flexdo
e tor¢ao.

wion Mises (Mim*2)
3.923e+007

I 3.596e+007
. 3.269e+007

. 2.542e+007
. 2516e+007

2.289e+007

1.862e+007
1.635e+007
1.309e+007
I 9.519e+006

6.551e+006

3.284e+006

1 B60e+004

—WLimite de resisténeia; 9.651e+007

Figura 6.61 — Exemplo de andlise numérica na fuselagem de um AeroDesign.
Ensaio de Carregamento na Fuselagem

A estrutura interna da fuselagem deve ser dimensionada para suportar os esforcos de flexdo e
tor¢ao.

Figura 6.62 — Exemplo de simulacdo de carregamento em uma fuselagem.
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6.3.4 - Trem de aterragem

Nesta secdo serdo expostos apenas alguns detalhes sobre a concepcdo de trens de pouso para
aeronaves.

Por se tratar de um componente bem especifico para cada caso de estudo, recomenda-se uma
leitura de referéncias que tratam especificamente do projeto e construcio de trens de pouso.

As funcdes principais do trem de pouso sdo apoiar o avido no solo e manobra-lo durante os
processos de taxiamento, decolagem e pouso.

O trem de pouso triciclo € aquele no qual existem duas rodas principais ou trem principal
geralmente localizado embaixo das asas e uma roda frontal ou trem do nariz.

O trem de pouso convencional é formado por um trem principal e uma bequilha geralmente
localizada no final do cone de cauda.

Atualmente a grande maioria das aeronaves possui trem de pouso modelo triciclo, pois esta
configuracdo melhora sensivelmente o controle e a estabilidade da aeronave no solo além de permitir
melhores caracteristicas de desempenho durante a decolagem.

Triciclo Convencional

Figura 6.63 — Modelos de trem de pouso.

Figura 6.65 — Modelos de trem de pouso principal.
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Classificacdo dos Trens de Pouso

a) Fixo: Trem de pouso na mesma posicdo, tanto em voo quanto em solo.

b) Retritil: O trem de pouso é recolhido completamente durante o voo.

7z

c) Escamotedvel: Trem de pouso € recolhido durante o voo, mas algumas partes ficam
expostas.

As cargas no trem de aterragem devem-se principalmente ao contato das rodas com o chao, no
célculo deve-se utilizar os trés componentes da for¢a (embora se possa encontrar alguns casos em que
existem momentos perto do contato com o chdo). No projeto do trem de aterragem considera-se que
os suportes reagem somente a cargas longitudinais estando o trem principal sujeito a flexdo e torcéo.

O trem de pouso deve resistir as cargas atuantes no solo, durante o taxiamento e corrida de
decolagem, além de possuir resisténcia suficiente para suportar as cargas de impacto no pouso da
aeronave.

Podem ser construidos com uma série de materiais diferentes. Sdo dimensionados para
suportar cargas verticais e horizontais

Cargas Atuantes no Trem de Pouso
Carregamento estitico no solo.
Carregamento dindmico no pouso.
O tipo de esfor¢o depende muito do modelo adotado para o trem de pouso.
As cargas podem ser de tracdo, compressao, cisalhamento, tor¢do ou flexao.
Existem componentes de forgas verticais e horizontais.

Cargas de Pouso

Para as condi¢Ges de cargas no solo, as consideragdes sdo apresentadas nos pardgrafos FAR-
PART 23.479 a FAR-PART 23.499.

Sao avaliados: pouso em trés rodas, pouso em duas rodas € o pouso em uma Unica roda do
trem principal.

Determinagao das Cargas de Pouso
a) O peso da aeronave para o calculo de cargas de pouso deve ser o peso maximo de

decolagem conforme descrito na norma FAR-PART 23.
b) A velocidade vertical durante o pouso é determinada pela equacdo apresentada a seguir.

0,25
y = 0,61-(%) 6.1)

¢) A sustentacdo ndo deve exceder 2/3 de seu valor maximo, FAR-PART 23.473e.
d) A altura de queda da aeronave € determinada pela equagéo apresentada a seguir, FAR-

PART 23.473d.
f 6.2
h=0,0132- % ©2)
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e) O fator de carga de inércia ndo pode ser menor que 2,67 e o fator de carga no solo ndo pode ser
menor que 2, FAR-PART 23.473e.

Fator da Carga de Inércia
O fator de carga de inércia atuando no centro de gravidade da aeronave pode ser determinado
pela equagdo apresentada a seguir:
(6.3)

n=n,+—

Cargas para Pouso em Trés Rodas
Componente vertical no trem principal (em cada roda):

Figura 6.66 — Cargas para o pouso em trés rodas.

Cargas para Pouso em Duas Rodas
Componente vertical no trem principal (em cada roda):

Figura 6.67 — Cargas para o pouso em duas rodas.

Cargas para Pouso em Uma Roda
Componente vertical na roda:
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Figura 6.68 — Cargas para o pouso em uma roda.
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Condicdes para o Trem do Nariz
O paragrafo FAR-PART 23.499b, prevé que para cargas dianteiras, a componente vertical precisa ser
de 225% da carga estética e a componente lateral precisa ser de 40% da componente vertical.
Determinagao das Cargas Atuantes no Trem de Pouso
Para o sistema de trem de pouso, pode-se considerar trés situacdes de carregamento:
a) pouso realizado em trés rodas com 15% da carga atuante no trem do nariz,
b) o pouso em duas rodas (trem principal)
¢) pouso em uma das rodas do trem principal (situacdo mais critica).
O fator de carga adotado para o carregamento vertical pode ser de 2,5 com o respectivo fator
de carga horizontal em 40% do vertical.

Anélises do Trem de Pouso
As avaliagdes também podem ser analiticas, numéricas ou através de testes de resisténcia
(drop-test).

Landing_Gear

Figura 6.70 — Exemplo de Drop-Test.
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Caracteristicas de Projeto

Como na competi¢do AeroDesign a estrutura das aeronaves diferem muito entre uma equipe e
outra, ndo serd apresentado nessa aula uma forma de se calcular a estrutura do trem de pouso, pois
cada caso depende da forma geométrica adotada.

A seguir € comentado os principais materiais que podem ser empregados para a fabricacdo do
trem de pouso para uma aeronave do AeroDesign e mostradas algumas fotografias de modelos de
trem de pouso.

Materiais Empregados no Trem de Pouso do AeroDesign
Trem de Pouso:

Aluminio.

Aco.

Fibra de Carbono.

Madeira.

Rodas:
Aluminio
Nylon.
Borracha.

Trem do Nariz:

Muito importante durante a corrida de decolagem.

Deve ser muito bem dimensionado para resistir os esfor¢os na corrida de decolagem.

O sistema de lincagem deve ser muito bem estruturado pois o trem do nariz controla a
aeronave no solo.

Varias equipes ja deixaram de voar por falhas no trem do nariz.

Figura 6.71 — Modelos de trem do nariz para AeroDesign.
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Trem Principal

Para o AeroDesign sua principal funcdo é absorver os impactos no pouso e suportar com
seguranca o peso total da aeronave.

Pode ser fabricado com uma série de materiais diferentes.

Deve possuir leveza e resisténcia estrutural.

Figura 6.72 — Modelos de trem principal para AeroDesign.

6.3.5 — Cargas na Empenagem
Estabilizador Horizontal

Quando o estabilizador horizontal é construido como um componente Ginico que atravessa o
plano de simetria do avido a sua estrutura e construcao sdo semelhantes as da asa.

Estabilizador Vertical

Normalmente o estabilizador vertical é projetado como sendo uma extensdo da fuselagem.
Uma nervura € feita para coincidir com a superficie da fuselagem e € utilizada para transmitir as
tensdes no revestimento do estabilizador diretamente para o revestimento da fuselagem. A flexao
longitudinal do estabilizador é transmitida a fuselagem como tor¢do da mesma.

Superficies de Controle

As superficies de controle s@o suportadas por dobradigas que devem ser posicionadas nas
extremidades das nervuras. Para facilitar o alinhamento devem ser utilizadas poucas dobradicas,
sendo duas, uma em cada extremidade, um ntimero ideal. A estrutura das superficies da controle é
relativamente simples e segue uma técnica bem estabelecida.
Existe apenas uma longarina longitudinal localizada atrds da linha de rotacdo e o mais préximo desta
possivel. A rigidez a tor¢ao do revestimento € importante de maneira a garantir uma deflexdo de
controle uniforme longitudinalmente. Por isso é necessdrio que a secdo transversal seja construida
num sistema de duas células, sendo a longarina a fronteira comum.

Calculo Estrutural da Empenagem

A empenagem também pode ser dimensionada considerando-se os esforcos de tracdo e
compressao que resultam em flexdo da estrutura.

O célculo € similar ao empregado para a asa e pode ser realizado numericamente ou por meio
de uma simplificacdo analitica.
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Dimensionamento e Fun¢des da Empenagem

O dimensionamento dos componentes da empenagem de um avido representa um dos
aspectos mais empiricos e menos preciso de todo o projeto.

A funcdo primdria da superficie horizontal da cauda é prover a estabilidade longitudinal e o
profundor atua como forma de se garantir o controle longitudinal e a trimagem da aeronave.

Ja a superficie vertical possui a finalidade de garantir a estabilidade direcional sendo que o
leme de direcdo atua com a finalidade de prover o controle direcional da aeronave.

Dessa forma, durante a fase preliminar do projeto de uma nova aeronave, as dimensdes das
superficies horizontal e vertical da empenagem devem ser suficientes para se garantir a estabilidade e
o controle da aeronave.

Principais Configuragdes de Empenagens

As principais configuragdes de empenagem geralmente utilizadas nas aeronaves s@o
denominadas como convencional, cauda em T, cauda em V, cauda dupla e cruciforme.

convencional caudaem T cauda em V cruciforme

Estabilicador | = o0

leme vertical

Estabilizador

horizontal
profundor
Convencional Cauda dupla
.
Estabilizado>- —

vertical
/

Caudaem T Caudaem V

Figura 6.73 — Tipos mais comuns de empenagem.

Configuracao Convencional:

A configuracio convencional geralmente é a utilizada em praticamente 70% dos avides, este modelo
€ favorecido pelo seu menor peso estrutural quando comparada as outras configuragcdes citadas e
também possui boas qualidades para se garantir a estabilidade e o controle da aeronave.
Configuracao T:

A cauda em T possui uma estrutura mais pesada e a superficie vertical deve possuir uma estrutura
mais rigida para suportar as cargas aerodindmicas e o peso da superficie horizontal.

Uma caracteristica importante da configuracdo em T é que a superficie horizontal atua como um “end
plate” na extremidade da superficie vertical resultando em um menor arrasto induzido.

Configuracao V:

A configuracdo em V geralmente pode ser utilizada na inteng¢do de se reduzir a drea molhada da
empenagem além de propiciar um menor arrasto de interferéncia, porém sua maior penalidade € com
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relacdo a complexidade dos controles uma vez que leme e profundor devem trabalhar em
conjunto como forma de se manobrar a aeronave.

Configuracoes Dupla e Cruciforme:

A cauda dupla normalmente € utilizada como forma de se posicionar o estabilizador vertical fora da
esteira de vortices principalmente em elevados angulos de ataque.

A configuragdo cruciforme representa basicamente uma situacdo intermedidria entre a cauda
convencional e a cauda em T.

Forma Geométrica e Alongamento da Empenagem:

Uma vez selecionado o perfil e calculada qual a area necessaria para cada uma das superficies da
empenagem, a forma geométrica adotada pode ser fruto da criacdo e imaginacdo do projetista,
normalmente a superficie horizontal assume uma forma geométrica retangular, eliptica ou trapezoidal
e a superficie vertical em 99% dos casos assume uma forma trapezoidal.

Outro ponto importante com relagdo a superficie horizontal da empenagem é relacionado ao seu
alongamento, pois esta superficie pode ser considerada uma asa de baixo alongamento, e, portanto,
uma asa de menor eficiéncia. Assim, se o alongamento da superficie horizontal for menor que o
alongamento da asa da aeronave, quando ocorrer um estol na asa a superficie horizontal da
empenagem ainda possui controle sobre a aeronave, pois o seu estol ocorre para um angulo de ataque
maior que o da asa. A estrutura da empenagem deve ser dimensionada para suportar principalmente
os esforcos de flexao.

Figura 6.74 — Exemplo de simulacao de carregamento no profundor.

Cargas Atuantes na Empenagem:

Carregamento estético e dinamico.

Estabilizador vertical — cargas de rajada.

Leme — pressdo aerodinamica.

Estabilizador horizontal — tracio no intradorso, compressao no extradorso, flexdo na estrutura.
Cargas de Equilibrio na Empenagem Horizontal:

Dependem de alguns parametros obtidos nos célculos de estabilidade e controle da aeronave.
Carga Total Empenagem Horizontal:

E obtida através da soma da carga de equilibrio com a o acréscimo de carga de manobra.

Também & possivel se obter a carga atuante na empenagem horizontal a partir da aproximacgao

de Schrenk, onde se determina a distribuicdo de sustentacdo atuante ao longo a envergadura.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



113

Distribuicao de sustentacao ao longo da
envergadura do profundor

Método de Schrenk
— 80
E [AY)
[] 4 En g
g 7 50 N
N7 0 \
(]
z // 30 ——Eliptica \\
= / 20 ——retangular \
s 10 ——Schrenk
u 0N
T T T T
-0,35 -0,2 -0,05 0,1 0,25

Posicéo relativa da envergadura (m)

Figura 6.75 — Exemplo de carregamento aerodindmico no profundor.

6.4 Diagrama v-n de Manobra e Rajadas
O diagrama v-n representa uma maneira grafica para se verificar as limitagdes estruturais de
uma aeronave em funcdo da velocidade de voo e do fator de carga n a qual o avido estd submetido. O
fator de carga € uma varidvel representada pela aceleracdo da gravidade, ou seja, € avaliado em “g’s”.
Basicamente um fator de carga n = 2 significa que para uma determinada condi¢do de voo a
estrutura da aeronave estard sujeita a uma forca de sustentacdo dada pelo dobro do peso, e o cilculo

de n pode ser realizado preliminarmente pela aplicacdo da Equacgao (6.4) mostrada a seguir.
n=-— (6.4)

Uma forma mais simples para se entender o fator de carga é realizar uma analogia com um
percurso de montanha-russa em um parque de diversdes, onde em determinados momentos do trajeto,
uma pessoa possui a sensacdo de estar mais pesada ou mais leve dependendo do fator de carga ao
qual o seu corpo estd submetido. Comparando-se com uma aeronave, em determinadas condi¢des de
voo, geralmente em curvas ou movimentos acelerados, a estrutura da aeronave também serd
submetida a maiores ou menores fatores de carga.

Limitacoes Estruturais: Existem duas categorias de limitacdes estruturais que devem ser
consideradas durante o projeto estrutural de uma aeronave.

a) Fator de carga limite: Este € associado com a deformac¢io permanente em uma ou mais
partes da estrutura do avido. Caso durante um voo o fator de carga n seja menor que o fator de carga
limite, a estrutura da aeronave ird se deformar durante a manobra, porém retornard ao seu estado
original quando n = 1. Para situagdes onde n € maior que o fator de carga limite a estrutura ird se
deformar permanentemente ocorrendo assim uma danificagcdo estrutural, porém sem que corra a
ruptura do componente.
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b) Fator de carga ultimo: Este representa o limite de carga para que ocorra uma falha
estrutural, caso o valor de n ultrapasse o fator de carga dltimo, componentes da aeronave com certeza
sofrerdo ruptura.

Nesta secdo do presente artigo € apresentada a metodologia analitica para se determinar os
principais pontos e tracar o diagrama v-n de manobra para uma aeronave seguindo a metodologia
sugerida na norma FAR Part-23 considerando uma categoria de aeronaves leves subsonicas.

O fator de carga limite depende do modelo e da funcdo a qual a aeronave é destinada. Para as
aeronaves em operagdo atualmente, Raymer sugere a seguinte tabela para a determinagao de 7.

Tabela 1 — Fatores de carga.

Modelo e Ryos Rpeg
aplicacao
Pequeno porte | 2,5<n <38 | -1<n<-1,5
Acrobitico 6 -3
Transporte civil 3<n<4 -1sn<-2
Cacas militares 6,5<n<9 -3<n<-6

E importante perceber que os valores dos fatores de carga negativos em médulo sdo inferiores
aos positivos. A determinacio dos fatores de carga negativos representam uma decisdo de projeto,
que estd refletida no fato que raramente uma aeronave voa em condi¢des de sustentacdo negativa, e,
como serd apresentado no decorrer dessa se¢do, a norma utilizada recomenda que 71,04 = 0,4 11,55

O fator de carga € uma varidvel que reflete diretamente no dimensionamento estrutural da
aeronave, dessa forma, percebe-se que quanto maior for o seu valor mais rigida deve ser a estrutura
da aeronave e conseqiientemente maior serd o peso estrutural.

Para o propésito do projeto AeroDesign, o regulamento da competicdo bonifica as equipes
que conseguirem obter a maior eficiéncia estrutural, ou seja, a aeronave mais leve que carregar em
seu compartimento a maior carga util possivel, dessa forma, € interessante que o fator de carga seja o
menor possivel respeitando obviamente uma condi¢do segura de voo, portanto, considerando que
uma aeronave destinada a participar do AeroDesign é um avido ndo tripulado, é perfeitamente
aceitdvel um fator de carga positivo maximo n,,;, = 2,5, pois dessa forma garante-se um voo seguro
com uma estrutura leve e que suporte todas as cargas atuantes durante o voo.

Porém € muito importante ressaltar que como o fator de carga adotado é baixo, o projeto
estrutural deve ser muito bem calculado como forma de se garantir que a estrutura da aeronave
suportard todos os esfor¢os atuantes durante o voo.

Também se recomenda que o fator de carga dltimo seja 50% maior que o fator de carga
limite, portanto:

Ny =15 ny, (6.5)

A Figura 6.76 mostra um diagrama v-n de manobra tipico de uma aeronave com a indicagdo
dos principais pontos.
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Figura 6.76 — Diagrama v-n de Manobra.

Analise do Diagrama de Manobra e Modelagem Matematica

A curva AB apresentada na figura representa o limite aerodinamico do fator de carga
determinado pelo Cp., esta curva pode ser obtida pela solucdo da Equacdo (6.6) considerando o
peso maximo da aeronave e o Cy,;, de projeto, portanto:

. 2 . .
g, =B St (6.6)

Na Equagdo (6.6) percebe-se que uma vez conhecidos os valores de peso, drea da asa,
densidade do ar e o maximo coeficiente de sustentagdo € possivel a partir da variagdo da velocidade
encontrar o fator de carga miximo permissivel para cada velocidade de voo, onde acima do qual a
aeronave estard em uma condicdo de estol.

E importante notar que para um voo realizado com a velocidade de estol, o fator de carga n
serd igual a 1, pois como a velocidade de estol representa a minima velocidade com a qual é possivel
manter o voo reto e nivelado de uma aeronave, tem-se nesta situacdo que L = W, e, portanto, o
resultado da Equacdo (3) é n = 1, e assim, a velocidade na qual o fator de carga € igual a 1 pode ser
obtida pela velocidade de estol da aeronave.

Um ponto muito importante € a determinacdo da velocidade de manobra da aeronave
representada na Figura 1 por v¥. Um voo realizado nesta velocidade com alto dngulo de ataque e C;, =
Cirmax, corresponde a um voo realizado com o fator de carga limite da aeronave em uma regido
limitrofe entre o voo reto e nivelado e o estol da aeronave. Esta velocidade pode ser determinada
segundo a norma utilizada para o desenvolvimento desta se¢do da seguinte forma:

V* = vesto[ : Vnma'x (6‘7)

A velocidade de manobra intercepta a curva AB exatamente sobre o ponto B, e define assim o
fator de carga limite da aeronave. Acima da velocidade v* a aeronave pode voar, porém com valores
de Cy abaixo do Cpua, Ou seja com menores angulos de ataque, de forma que o fator de carga limite
ndo seja ultrapassado, lembrando-se que o valor de n,,;, estd limitado pela linha BC.

A velocidade de cruzeiro v, segundo a norma nao deve exceder 90% da velocidade maxima
da aeronave, ou seja:

v =09-v

Ccru

(6.8)

madx
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A velocidade mdxima presente na Equacdo (6.8) € obtida na leitura das curvas de tragdo
ou poténcia da aeronave.

Ja a velocidade de mergulho da aeronave representada por v, limitada pela linha CD do
diagrama é considerada a velocidade mais critica para a estrutura da aeronave devendo ser evitada e
jamais excedida, pois caso a aeronave ultrapasse essa velocidade, dristicas conseqiiéncias podem
ocorrer na estrutura, como por exemplo: elevadas cargas de rajada, comando reverso dos ailerons,
flutter (instabilidade dindmica) e ruptura de componentes. O valor de v, é geralmente cerca de 25%
maior que a velocidade médxima, portanto:

v, =125y, . (6.9)

Com relacdo a linha AE do diagrama v-n que delimita o fator de carga maximo negativo

também € vélida a aplicagdo da Equacdo (6.10), porém € importante citar que o fator de carga
maximo negativo € obtido segundo a norma FAR Part-23 da seguinte forma:

20,4 Ny (6.10)

n limneg

Como geralmente as aeronaves que participam da competicdo AeroDesign sdo projetadas para
nio voarem em condi¢des de sustentacdo negativa, € perfeitamente aceitdvel utilizar para a solugdao
da Equag@o (6.7) no intuito de se determinar a curva AE, um valor de Cpimeg=-1 € assim, a linha DE
representard o fator de carga negativo acima do qual deformagdes permanentes podem ocorrer.

Esta secdo do presente capitulo apresentou de forma sucinta como estimar o diagrama v-n de
manobra para uma aeronave leve subsOnica a partir dos fundamentos apresentados na norma FAR
Part-23.

Analise do Diagrama de Rajada, Modelagem Matematica

O diagrama v-n de rajadas possui como finalidade principal assegurar que a estrutura da
aeronave resistird a rajadas de vento inesperadas durante o voo. Nesta se¢do do presente artigo s@o
apresentadas as equacdes fundamentais para se determinar os fatores de carga de rajadas. Para a
competicdo Aerodesign, rajadas variando entre 2m/s e 8m/s podem ser aplicadas resultando na
maioria dos casos em resultados satisfatérios para o projeto.

O fator de carga para rajadas pode ser obtido com a aplicacdo da Equagéo (6.11).

nzlipSL-v-a-Kg-Ug
2-(W/S) (6.11)

Na Equagdo (6.11), K, representa o fator de alivio de rajadas e para um voo em regime
subsdnico pode ser obtido com a aplicacido da Equacao (6.12).

I% _0,88-u
8 53+u (6.12)

Sendo a relagdo de massa # determinada pela aplicacdo da Equacao (6.13).

2-W/S
L 2OS)
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Para que a estrutura da aeronave suporte as cargas provocadas por uma rajada, todos os
pontos obtidos devem estar dentro do envelope de voo do diagrama de manobra, assegurando assim a
integridade da estrutura.

6.5 - Principais Materiais Utilizados na Indistria Aeronautica

Antes do dimensionamento inicial das componentes de uma aeronave ser realizado é
necessario reunir a seguinte informacao:

a) Diagramas de tensdo de corte, momentos de flexdo e torsdo incluindo todas as
concentragdes de carga relevantes.

b) Todos os critérios de rigidez e requisitos necessdrios a vida da aeronave.

¢) Na localizagdo inicial das principais partes constituintes da aeronave, deve ter-se sempre
em conta a possibilidade de revisdo e alteracdo a medida que o projeto vai sendo executado e se torna
mais detalhado e preciso.

d) Na escolha inicial dos materiais de constru¢do, é muitas vezes aconselhdvel uma
investigacdo das diversas alternativas possiveis antes de se chegar a uma conclusio final.

Em termos de andlise as principais distingdes incidem especialmente entre os metais € 0s
compdsitos. E necessdrio adaptar os diagramas de forca de corte, momento de flexdo e momento de
tor¢do de modo a que se permita visualizar as reacdes aos carregamentos, nos pontos de juncdo das
longarinas na raiz das asas, antes mesmo de se encontrar a relacfo inicial do centro de gravidade
global da aeronave. Refinados métodos de anélise estrutural requerem especificacdes dos pormenores
estruturais. Por outro lado algumas técnicas podem fazer uso de iteracdes com valores de entradas
iniciais, arbitrarias, de modo a chegar a uma solugdo otimizada, estes processos normalmente nao se
revelam eficientes. Torna-se mais eficiente, usar a teoria elementar para se obter uma primeira
indica¢do do dimensionamento estrutural, e usar os processos de andlise mais avangados para se obter
uma otimizacdo da estrutura.

Quando se usa a teoria elementar é importante reconhecer as limitagdes da sua aplicacdo e
estabelecer uma certa tolerancia para que possa ser possivel a sua aplicagdo.

As propriedades dos principais materiais de construcao necessdrias a andlise inicial podem ser
resumidas como:

Rigidez

Moédulo de Elasticidade (Young) E

Moédulo de Elasticidade Transversal G

Deve-se levar em conta que nos casos dos metais uma dada espessura fornece ambos os
moédulos E e G nas mesmas proporcdes enquanto nos compoésitos hd que ter em consideracio a
direcdo das fibras que os constituem.

Tensdes Toleradas

Tensdo de Flexao

Tensdo de Corte

Tensao de Tracdo devido a pressao

O material que normalmente € utilizado na maior parte da estrutura da aeronave ¢ liga leve em
aluminio. Os comentdrios que se seguem referem-se primeiramente a este tipo de material, mas
algumas medidas que digam respeito a outras ligas metilicas também sao possiveis.

a) Tensao de Flexao

Uma avaliagdo cuidada da tolerancia a flexdo é complexa, requer um conhecimento dos
detalhes principais da estrutura, quer nas superficies de tensdo quer de compressdo. A experiéncia
sugere que se a magnitude permitida para as tensdes de compressdo for utilizada para a tensdo
superficial, isso faz com que a tolerancia para a fadiga e propagacdo de fissuras seja cumprida. Este
critério de tolerancia pode ser assumido para ambas as superficies. O parametro principal na
determinagdo da tolerancia das tensdes de compressdo € a intensidade do carregamento. Se forem
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utilizados longarinas concentradas na construcdo, entdo € apropriado assumir como carga extrema
de flexdo 0.2% da tensdo de flexdo maxima.

b) Tensao de corte

Se se assumir que os revestimentos e refor¢cos ndo empenam com o corte, entdo € suficiente
assumir que as condi¢cdes extremas de tolerincia a tensdo de corte, sao 50% da méxima tensao de
tracdo.

c¢) Tensdo de tracdo devido a pressao.

E normal neste caso ser acertado pelo trabalho normal da pressdo diferencial, a reducdo da
tensdo tolerada para valores abaixo do valor extremo tolerado para a fadiga e propagacdo de fissuras
bem como factor final. O valor escolhido depende da filosofia de projeto adotada. Na Europa os
niveis de tensdo sdo escolhidos de modo a que o valor critico de ruptura é maior do que os
determinados pelo espacamento da estrutura. Na América do Norte é mais usual fazer a réplica da
caracteristica principal da fissuracdo e reforcar essas bandas na estrutura. Em resultado disto, na
Europa o trabalho efetivo das tensdes das ligas leves no projeto do diferencial de pressdes quando a
deformacdo da estrutura é tipicamente 0.5 m € bastante menos que 100 MN/m?2, especialmente para
projetos antigos, enquanto na América do Norte € sensivelmente mais. Sem solugdo muito exata para
os mecanismos de andlises de fratura é sugerido um valor de 100 MN/m? para calcular a primeira
estimativa de pressao de espessura do material para construcdes de liga leve.

Nos compositos a estimativa da tolerancia das propriedades dos materiais para constru¢des
compositos € complexa, na medida em que € necessario fornecer propriedades direcionais especificas
para conhecer as vdrias funcdes de carregamento e ainda como as vérias laminagens interagem em
certas circunstancias.

Principais materiais utilizados na industria aeronautica:
Aluminio.

Titanio.

Madeira.

Fibra de Vidro.

Fibra de Carbono.

Aco.

Ligas Metélicas em Geral.

Materiais Compostos.

Aluminio
O aluminio possui uma combinacio tnica de propriedades que o tornam um material de construgéo
versatil, altamente utilizavel e atrativo.

Propriedades do Aluminio:
Leve e com baixa densidade
Resisténcia

Elasticidade

Plasticidade

Facil de trabalhar

Facil de soldar

Facil de montar

Resistente a corrosao
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Ligas de Aluminio

Classificacdo Composicao

1XXX Aluminio com no minimo 99% de pureza
2XXX Ligas de aluminio-cobre

BXXX Ligas de aluminio-manganés

4 XXX Ligas de aluminio-silica

SXXX Ligas de aluminio-magnésio

6XXX Ligas de aluminio-magnésio-silica
[7XXX Ligas de aluminio-zinco-magnésio
BXXX Ligas de aluminio-litio

Aluminio Aeronautico

As ligas de aluminio das séries aeronduticas (2XXX e 7XXX) possuem como caracteristicas
principais os elevados niveis de resisténcia mecéinica que, aliadas a baixa densidade do metal e a
facilidade de conformacdo e usinagem, transformam o aluminio em uma das melhores opcdes para a
fabricacdo de dispositivos e estruturas aeronduticas.
Aluminio Aerondutico Série 2XXX

As ligas de aluminio da série 2XXX sdo ligas com cobre 1,9-6,8% e muitas vezes contém
adi¢bes de manganés, magnésio e zinco.

Seu endurecimento por precipitacdo tem sido amplamente estudado.

Elas sdo usadas para aplicagdes tais como, forjamento, extrusio e tanques de armazenamento
de gés liquefeito de transporte civil e aeronaves supersonicas.

Essas ligas t€m menores taxas de crescimento de trinca e, portanto, t€m melhor desempenho
em fadiga do que as ligas da série 7XXX.

Portanto, estas sdo utilizadas nas asas e na parte inferior da fuselagem.

As ligas utilizadas sdo 2224, 2324 e 2524 (ambas as versdes modificadas de 2224). Estas ligas
sdo geralmente compostas por 99,34% de aluminio puro para maior resisténcia a corrosao.
Aluminio Aerondutico Série 7XXX

O sistema Al-Zn-Mg oferece o maior potencial de endurecimento por precipitacdo (de ligas de
aluminio).

O cobre muitas vezes € adicionado para melhorar a resisténcia a corrosio sob tensdo (com o
inconveniente de reduzir a soldabilidade).

Fissuracgéo por corrosdo diminui a resisténcia com o aumento da relacdo Zn:Mg.

A fissuracdo por corrosao t€m sido a maior restricdo sobre o uso dessas ligas, mas eles ainda
tém sido usados em, vagdes, aeronaves militares e civis.
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Figura 6.77 — Aplicacdes de aluminio em aeronaves.

Caracteristicas do Titanio:
Por ser um metal leve, € usado em ligas para aplicacdo na indistria aerondutica e aeroespacial.
Foi escolhido para essa funcdo por suportar altas temperaturas, caracteristica indispensavel
em misseis e naves espaciais.

Propriedades do Titanio:

Algumas importantes propriedades fisicas do titanio comercialmente puro (sem elementos de
liga) estdo relacionadas na tabela a seguir.

Note que a densidade deste metal € de aproximadamente 56% da maioria dos acos liga, e que
seu mddulo de elasticidade da aproximadamente 50%.

A expansdo térmica € também de aproximadamente 50% em relag@o ao aco inoxiddvel e um
pouco menor do que a do aco carbono.

A condutividade térmica é aproximadamente a mesma do aco inox.

Propriedades Fisicas do Titanio:

Propriedades fisicas do titdnio sem elementos de liga
Densidade: 0,163 Ibs/in® (4,51 g/cm3)

Fusdo: 3000 — 3100°F 164°C a 170°C

Temperatura de transi¢do Beta: 1675°F +_ 25°F 898°C a 926°C
Estrutura molecular a temperatura ambiente: HCP

Estrutura molecular acima da temperatura Beta: BCC

Modulo de elasticidade ( tensdo ): E = 14,9 x 10 6 PSI

Moédulo de elasticidade (compressdo): E = 13,0 x 14,0 x 10 6 PSI
Moédulo de elasticidade (tor¢ao): G = 6,5 x 10 6 PSI

Razao de Poisson: 0,34

Dureza: BHN 190 (~= 192 Vickers).
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Figura 6.78 — Aplicacio de titdnio em trem de pouso.

Madeira Aeronautica - Freijo
Aplicacdes em hélices e estruturas aeronduticas, tanto de aeronaves experimentais
(substituindo a sitka e o "spruce" comum nos EUA) como reposicdo de componentes de aeronaves
antigas. Seu uso aerondutico é homologado pelo CPT. Algumas aeronaves tradicionais brasileiras
como o paulistinha t&m largo emprego de freijé em sua estrutura.
Propriedades Mecéanicas - Freij6
Fisicas
Densidade de massa (p):
aparente verde: 920 kg/m3
aparente a 15% de umidade: 590 kg/m3
basica: 480 kg/m?3
Mecanicas
Flexao
Resisténcia - FM:
Madeira verde: 79,9 MPa
Madeira seca (15% de umidade): 93,7 MPa
Moédulo de Ruptura:
verde: 65,0 MPa
seca: 95,2 MPa
Moédulo de elasticidade:
verde: 8.500 MPa
seca: 11.101 MPa
Limite de proporcionalidade:
verde: 34,4 MPa
Compressao
Resisténcia — Fc0:
Madeira verde: 36,6 MPa
Madeira seca (15% de umidade): 27,9 MPa
Moddulo de elasticidade:
verde: 14.631 MPa
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Figura 6.79 — Aplicacdo de madeira na construgdo de aeronaves.

Materiais Compdsitos:

Fibra de vidro: € o material compdsito produzido basicamente a partir da aglomeracdo de
finissimos filamentos flexiveis de vidro com resina poliéster (ou outro tipo de resina) e posterior
aplicagcdo de uma substancia catalisadora de polimerizacdo. o material resultante é geralmente
altamente resistente, possui excelentes propriedades mecanicas e baixa densidade.

Permite a producdo de pecas com grande variedade de formatos e tamanhos, tais como placas
para montagem de circuitos eletrdnicos, cascos e hélices de barcos, fuselagens de avides, pecas para
indmeros fins industriais em inimeros ramos de atividade, carrogarias de automdéveis, e em milhares
de outras aplicagdes.

Fibra de carbono: as fibras carbdnicas ou fibras de carbono sdo matérias-primas que provém
da pirdlise de materiais carbondceos que produzem filamentos de alta resisténcia mecanica usados
para os mais diversos fins, entre estes motores de foguetes (naves espaciais).

Estes materiais compdsitos, também designados por Materiais plasticos refor¢ados por fibra
de carbono ("CFRP - Carbon Fiber Reinforced Plastic)" estdo neste momento a assistir a uma
demanda e um desenvolvimento extremamente elevados por parte da indidstria aerondutica, na
fabricacdo de pecas das asas.

Propriedades da Fibra de Carbono:

Tabela 1. Propriedades Nominais Tipicas dos Pré-impregnados de Carbone/Epoxi F-584,

Fita Tecido Norma

Propriedades Mecinicas Unidirecional  Bidirecional ~ ASTM

Modulo Longitudinal, E, (GPa) 130 65 D 3039
Modulo Transversal, E: (GPa) 2 [Pk D 3039
Moédulo de Cisalhamento, G, (GPa) 6 5 D 4255
Quociente de Poisson, v, (GPa) 0,27 0,05 [ 3039
Resisténcia 4 Tragio Longitudinal, X (MPa) 1721 firit] D 3039
Resisténcia i Tragio Transversal, ¥, (MPa) 43 680 D 3039
Resisténcia & Compressio Longitudinal, X_(MPa) 703 548 3410
Resisténcia & Compressdo Transversal, Y (MPa) 133 548 D 3410
Resisténcia ao Cisalhamento no Plano, S, (MPa) 88 122 D 4255
Resisténcia ao Cisalhamento Interlaminar, §,, (MPa) g4 70 D 2344
Massa Especifica, p (kg/mm® x 107) 0,155 0,157 D 3171
Espessura Nominal da Camada, ¢, (mm) 0,18 0,35

Massa Especifica da Resina (glem®) 1,22 1.22

Massa Especifica da Fibra de Carbono (g/em®) 1,77 1.77
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Figura 6.80 — Aplicacdo de compdsitos em aeronaves.
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Figura 6.81 — Materiais Comp6sitos no EMB-314.
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Aft flaps
* Qutboard (graphite)
« Inboard (graphite/fiberglass) Rudder
Flap support fairings

(graphite)
+ Fwd segment (graphite/Kevlar
+ non-woven Kevlar mat)

* Aft segment (graphite/fiberglass)

Tip fairings
(fiberglass)

Fixed trailing edge
panels (graphite/Kevlar
+ non-woven Kevlar mat)
Elevators
(graphite)

Ailerons (graphite)

Engine strut fairings

Fixed trailing edge panels
upper (graphite/fiberglass)
(Kevlar/fiberglass) Auxiliary el iy
power inlet
Environmental control

+ non-woven Kevlar mat)
system ducts (Kevlar)

(graphite)

Fixed trailing edge panels
{graphite/Kevlar + non-woven
Spoilers Kevlar mat)
N:::rlx:s (graphite)
(graphite) Wing leading edge lower panels
Wing-to-body fairings COmpanents (Kevlar/fiberglass)

(graphite/Kevlar/fiberglass) (graphite)

and (graphite/Kevlar +

non-woven Kevlar mat) Body main landing gear doors (graphite)

» Trunnion fairings and wing landing gear doors
(graphite/Kevlar)

+ Brakes (structural carbon)

Figura 6.82 — Aplicacido dos Materiais Compdsitos na Estrutura do Boeing 757-200.

Material compésito no EMB170
Painel sanduiche:

Laminado sélido:
Vidrofepdxi Vidrofepixi — — —
Carbono/epoxi —-—-— Carbono/epoxi - » — — Rudder - Fairing tip
Vidro/aramida/ epéxi — — s )
e Rudder
Vertical stabilizer - Fairing tip —
Vertical stabilizer - Leading edge —
Winglet - Leading edge — — <

Wing to fuselage fairing — - —~

. ~
Aileron

; — — Elevator - Root fairing

Dorsal fin —
~
Flap fairings

Outboard flap
Inboard flap
Stub upper panel
Radome — —

Elevator
Floor panel ——

 — — Elevator - Fairing tip

|
I
|
|

,f’!— -~ Spoilers /— — Horizontal stabilizer - Fairing tip
Shrouds — Sliding plates

NLG bay cover —
NLG door -

Filet leading edge
Engine nacell panels
MLG door

— —— Ventral speed brake

Figura 6.83 — Aplicacdo dos Materiais Compdsitos na Estrutura do EMB-170.
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@ Steel

3 Aluminium
3 Titanium
2 Boron Fibre

Figura 6.84 — Materiais Aplicados na Construcdo do F-14.

6.5.1 - Propriedades mecéanicas dos materiais empregados no AeroDesign

Muitos tipos de materiais podem ser empregados para o projeto e desenvolvimento de uma
aeronave destinada a participar do AeroDesign, porém, alguns sdo mais usuais e portanto
amplamente utilizados. Como o regulamento da competicdo busca incentivar as equipes a obter a
maxima eficiéncia estrutural, é importante que materiais leves e resistentes sejam utilizados, dentre
esses materiais, os mais empregados sdo: fibra de carbono, fibra de vidro, isopor, madeira balsa, ligas
leves de aluminio, nylon e outros que propiciem leveza estrutural e resisténcia mecénica as cargas
atuantes durante o voo.

Cada um dos materiais citados possuem caracteristicas de resisténcia e deformacgao proprias e
apresentam um melhor desempenho em componentes especificos da aeronave, por exemplo, as fibras
de vidro e carbono podem ser utilizadas para confec¢do da fuselagem, do “tail boom” do trem de
pouso e da longarina da asa, isopor e madeira balsa geralmente sdo empregados para a modelagem e
constru¢do das asas e empenagens e as ligas de aluminio e o nylon podem ser utilizados para
fabricacdo de rodas e juntas de ligacdo entre componentes e em alguns casos também sdo utilizados
para a confecgdo do trem de pouso.

Principais Materiais Utilizados no AeroDesign
Aluminio.

Madeira Balsa.

Compensado Aerondutico.

Fibra de Carbono.

Ligas Metélicas em Geral.

Materiais Compostos.

Figura 6.85 — Exemplos de aplicacio de materiais no AeroDesign.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



126

Figura 6.86 — Exemplos de aplicacdo de materiais no AeroDesign.

Figura 6.87 — Exemplos de aplicacdo de materiais no AeroDesign.

Materiais Empregados no AeroDesign para Asa e Empenagem:
Madeira Balsa.

Isopor.

Fibra de Carbono.

Fibra de Vidro.

Compensado Aerondutico.

Aluminio.

Tipos de Longarinas:

Tubular.

Caixdo.

Viga T

Vigal

Esses modelos fornecem leveza e excelente resisténcia mecanica.
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Figura 6.89 — Constru¢do da empenagem AeroDesign.

6.6 - Método do Elementos Finitos

No ambito da Engenharia de Estruturas, o Método dos Elementos Finitos (MEF) tem como
objetivo a determinacdo do estado de tensdo e de deformacao de um sélido de geometria arbitraria
sujeito a forcas externas.

Este tipo de cédlculo tem a designacdo genérica de andlise de estruturas e surge, por exemplo,
no estudo de edificios, pontes, barragens, automdveis, aeronaves, etc.

Quando existe a necessidade de projetar uma estrutura, € habitual proceder-se a uma sucessao
de andlises e modificacdes das suas caracteristicas, com o objetivo de se alcangar uma solucio
satisfatdria, quer em termos econdmicos, quer na verificagao dos pré-requisitos funcionais e
regulamentares.

As técnicas descritas nesta aula apenas correspondem a fase de andlise do comportamento de
uma estrutura cuja geometria, materiais e forcas sio a priori conhecidos.

Estruturas Reticuladas e Nao Reticuladas. Nos cursos de Engenharia Aerondutica e de
Engenharia Mecénica € tradicional comecar o estudo da andlise de estruturas com vigas, porticos e
trelicas. As estruturas deste tipo recebem a designac@o de reticuladas, por serem constituidas por
barras prismaticas cuja secdo transversal apresenta dimensdes muito inferiores ao comprimento do
seu eixo. As estruturas nao reticuladas sdo, em geral, estudadas como meios continuos (e.g., cascas,
sélidos). Nas estruturas reticuladas surgem ja4 muitos conceitos que sao comuns a generalidade das
estruturas, tais como o de equilibrio, compatibilidade, tensdo, deformacdo, relacdo entre tensdo e
deformacio, etc. No ambito das estruturas reticuladas torna-se particularmente simples explicar o
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método das forcas e o método dos deslocamentos, bem como outras técnicas que, em geral, sdo
dificeis de estender aos meios continuos.

Tipo de Andlise

Quando surge a necessidade de resolver um problema de andlise de uma estrutura, a primeira
questdo que se coloca € a sua classificacdo quanto a geometria, modelo do material constituinte e
forcas aplicadas.

O modo como o MEF ¢é formulado e aplicado depende, em parte, das simplificagdes inerentes
a cada tipo de problema.

Anélise Dindmica ou Estatica

As acdes sobre as estruturas sdo em geral dinamicas, devendo ser consideradas as forcas de
inércia associadas as aceleragdes a que cada um dos seus componentes fica sujeito.

Por este motivo, seria de esperar que a andlise de uma estrutura teria obrigatoriamente de ter
em consideracdo os efeitos dinamicos.

Contudo, em muitas situacdes € razodvel considerar que as forgas sdo aplicadas de um modo
suficientemente lento, tornando desprezaveis as forcas de inércia. Nestes casos a andlise designa-se
estatica.

Andlise Linear ou Nao Linear

Na andlise de uma estrutura sélida, é habitual considerar que os deslocamentos provocados
pelas forcas externas sdo muito pequenos quando comparados com as dimensdes dos componentes da
estrutura.

Nestas circunstancias, admite-se que ndo existe influéncia da modificacdo da geometria da
estrutura na distribuicdo dos esfor¢os e das tensdes, assim, todo o estudo € feito com base na
geometria inicial indeformada.

Se esta hipétese ndo for considerada, a anélise € designada ndo linear geométrica.

Tipo de Estrutura

As estruturas podem ser classificadas quanto a sua geometria como reticuladas, laminares ou
solidas.

Estas dltimas sdao as mais genéricas, sendo classificadas como sélidas as que ndo
apresentarem caracteristicas que as permitam enquadrar no grupo das laminares ou das reticuladas.

Estruturas Laminares

As estruturas laminares sdo as que se desenvolvem para ambos os lados de uma superficie
média, mantendo-se na sua vizinhanca. E o caso de uma lamina cuja espessura é muito inferior as
restantes dimensdes.

Quando a superficie média € plana, a estrutura laminar pode ser classificada como parede ou
casca plana.

Estruturas Reticuladas

As estruturas reticuladas sdo as constituidas por barras prismadticas, cujas dimensdes
transversais sao muito menores do que o comprimento do respectivo eixo.

Principais Softwares para Andlise Numérica de Tensoes e Deformacdes

Nastran.

Ansys.

Catia.

Cosmos.

etc...

Aplicacdes na Estrutura de um Avido

Anélise de tensdes e deslocamentos nos seguintes componentes:
Asa.

Fuselagem.
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Empenagem.

Trem de Pouso.
etc...

Dutpu&\sgrl‘:%% PSi[ULT]
Deforme: 42 Total Translation

Cantour: Lam1 Top Wonkizes Stress

Figura 6.92 — Exemplo de simula¢io numérica na asa.
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Andlise Numérica no AeroDesign

O principais fatores estruturais a serem avaliados em uma aeronave que participa da
competicdo SAE-AeroDesign sdo:

Tensdes de Von Mises nas estruturas da asa, da empenagem, da fuselagem e do trem de
pouso.

Deslocamentos nas estruturas da asa, da empenagem, da fuselagem e do trem de pouso.
Principios para a Realiza¢do da Anélise Numérica

Escolher o software que serd utilizado.

Conbhecer as limitacdes do software.

Conhecer a magnitude e a direcdo das cargas atuantes em cada componente do avido.

Selecionar o material correto para o componente (propriedades mecanicas).

Saber onde colocar os pontos de restricdo de cada componente avaliado.

Avaliacdo dos Resultados da Andlise Numérica
A realizacdo de uma andlise numérica para o AeroDesign somente recebe uma importancia no
desenvolvimento do projeto se a equipe avaliar corretamente os resultados obtidos.
Nao adianta nada colocar uma figura colorida no relatério de projeto se a avaliagdo dos
resultados nao for realizada de maneira correta.

Critérios para Avaliacdo dos Resultados da Anélise Numérica

Verificar se a tensdao atuante é menor que a tensao limite do material, em caso afirmativo
significa que a estrutura suportard os esforcos com fator de seguranca maior que 1.

Verificar se o fator de seguranga obtido ndo € exagerado resultando em um super
dimensionamento da estrutura.

Avaliar o deslocamento maximo.

“Vermelho” ndo significa que a peca vai quebrar, mas sim, mostra a regido mais solicitada.

Se a tensdo atuante for menor que a tensdo limite do material, uma regido “vermelha” apenas
indica os pontos mais solicitados da estrutura.
Aplicacdes de Andlise Numérica no AeroDesign

A seguir sdo apresentadas algumas andlises que podem ser realizadas em aeronaves que
participam da competicdo AeroDesign.

Em cada uma das anélises € possivel se fazer uma andlise da escala de resultados e verificar a
resisténcia da estrutura.

ven Mises (Nin"2)

Material: Aluminio 2018
Tensao Limite:

316MPa

Tensao Méaxima Atuante:
137,5MPa

128184008
| 144824008
 1.032¢+008
847480007
602884007
| 66844007

| 574024007

— Resultado:
A estrutura suporta os
I 230524007 esfo rgos

1.160e+007

148284005

—Limite de resisténcia; 3.171+008

Figura 6.93 — Exemplo de simulagcio de carregamento em uma fuselagem.
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won Mises (Mim*2)
3.923e+007

l 3.5996e+007
L 3.269e+007

- 2.842e+007

_ 2 616e+007

. 2.289e+007

L 1.962e+007

L 1.635e+007

- 1.309e+007

_ 9.619e+006

6.551e+008
3.284e+008
1 BE0e+004

—¥ Limite de resisténcia; 9.651e+007

Material: Aluminio 2014
Tensao Limite:

96MPa

Tensao Maxima Atuante:
39,23MPa

Resultado:
A estrutura suporta os
esforcos

Figura 6.94 — Exemplo de simulacdo de carregamento em uma fuselagem.
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CAPITULO 7

METODOLOGIA DE PROJETO

7.1 — Introducao

Este capitulo tem por objetivo apresentar ao estudante a metodologia de projeto para uma
nova aeronave destinada a participar da competicio SAE-AeroDesign. Pretende-se com este capitulo,
mostrar ao estudante toda a relacdo existente entre os conceitos de aerodindmica, desempenho,
estabilidade e estrutural da aeronave, pois ndo ha como se pensar no projeto de uma aeronave através
do estudo isolado de cada uma dessas disciplinas, uma vez que um avido como um todo somente serd
considerado bom quando o seu projeto global for satisfatdrio para as metas e objetivos almejados.

Assim, todos 0s conceitos anteriormente apresentados no presente livro devem a partir deste
ponto ser aplicados em conjunto, pois como serd mostrado, muitas caracteristicas de desempenho,
estabilidade e estrutural da aeronave dependem diretamente do projeto aerodinamico e vice-versa.

7.2 — Metodologia de calculo

Todo projeto destinado a participar do AeroDesign deve ser realizado a partir de uma anélise
minuciosa do regulamento da competi¢do, onde a equipe deve estar atenta a todas as restricoes e
permissdes existentes.

De acordo com as dimensdes minimas requeridas para a aeronave, o primeiro ponto a ser
realizado é o projeto conceitual no qual deve ser definido o modelo da aeronave e as principais
dimensdes que atendam o regulamento da competicao.

Uma vez definida a aeronave, sdo realizados os célculos de aerodindmica, desempenho,
estabilidade e controle e estrutural, no qual todos estes célculos devem ser tecnicamente
fundamentados e devidamente justificados no relatério de projeto. Todo o projeto deve seguir como
base a vasta bibliografia aerondutica existente e os cdlculos realizados devem fornecer resultados
confidveis e que proporcionem um projeto altamente competitivo.

Também é importante citar que a equipe estabeleca uma meta inicial para o sucesso do projeto
e que dentro deste objetivo estejam compreendidos progndsticos otimistas, realistas e pessimistas,
pois nem sempre o resultado obtido € o desejado, principalmente para as equipes iniciantes que nio
possuem experiéncia com o desenvolvimento de projetos dessa natureza.

O projeto de uma aeronave necessita de calculos essenciais e que ndo podem ser descartados
em nenhuma hipdtese, e assim, tem-se que para se realizar o cdlculo de uma aeronave completa, os
seguintes requisitos devem ser cumpridos.

A) Projeto conceitual:

Concepcao da aeronave com as dimensdes fundamentais da asa (envergadura, corda na raiz e
corda na ponta);

Desenho preliminar da configuragdo adotada para que a equipe ja possua uma nocdo das
dimensdes estimadas da aeronave.

B) Calculos de aerodinamica:
Calcular o alongamento e a relag@o de afilamento;

Determinar a corda média aerodinamica;

Estimar o nimero de Reynolds para a asa em projeto;
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Selecionar o perfil aerodindmico para a asa e tragar as curvas ¢; versus alfa e ¢, versus alfa
do perfil selecionado;

Realizar a corre¢do da curva c; versus alfa do perfil para a curva C; versus alfa da asa e
determinar o coeficiente de sustentagdo maximo e o angulo de estol;

Em funcdo das dimensdes previstas para a aeronave, determinar a minima drea requerida para
as superficies horizontal e vertical da empenagem:;

Selecionar os perfis aerodindmicos da empenagem:;

Prever o possivel desenho da fuselagem considerando as dimensdes minimas do
compartimento de carga;

Fazer um desenho completo da aeronave, preferencialmente em trés dimensdes e estimar a
area molhada da mesma;

Determinar a polar de arrasto e calcular a eficiéncia aerodinamica maxima.

C) Calculos de desempenho:
Selecionar o motor e a hélice a ser utilizada;

Determinar as curvas de tra¢ao disponivel e requerida;
Determinar as curvas de poténcia disponivel e requerida;
Determinar as velocidades minima, maxima e de estol da aeronave;

Calcular o desempenho de subida da aeronave e tragar o grafico da razao de subida em funcio
da velocidade horizontal;

Calcular o desempenho de planeio para uma condi¢do de maximo alcance;
Determinar o comprimento de pista necessario para a decolagem da aeronave;

Avaliar o comprimento de pista necessario para o pouso;
Calcular o raio de curvatura minimo;

Estimar o tempo necessario para se completar a missao;
Determinar o grafico de carga ttil em fung¢@o da altitude-densidade.
D) Calculos de estabilidade:
Determinar a posi¢cdo do centro de gravidade;
Calcular os critérios para se garantir a estabilidade longitudinal estética;
Determinar a posi¢do do ponto neutro;
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Determinar a margem estética;

Calcular o angulo de trimagem e avaliar as caracteristicas de controle longitudinal da
aeronave.

Realizar calculos pra se garantir a estabilidade lateral e direcional da aeronave.

E) Calculo estrutural:
Selecionar os materiais a serem utilizados na constru¢ao da aeronave;

Determinar o diagrama v-n de manobra;

Calcular a distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura da asa;

Dimensionar a estrutura da asa para suportar os esforcos de cisalhamento, flexao e torcao;
Dimensionar a estrutura da empenagem;

Realizar o dimensionamento do trem de pouso;

Apresentar um desenho definitivo da aeronave.

7.3 - A Competicao SAE-AeroDesign

A SAE BRASIL é uma associagdo sem fins lucrativos que congrega pessoas fisicas
(engenheiros, técnicos e executivos) unidas pela missdo comum de disseminar técnicas e
conhecimentos relativos a tecnologia da mobilidade em suas variadas formas: terrestre, maritima e
aeroespacial.

A SAE BRASIL foi fundada em 1991 por executivos dos segmentos automotivo e
aeroespacial, conscientes da necessidade de se abrirem as fronteiras do conhecimento para os
profissionais brasileiros da mobilidade, em face da integracdo do Pais ao processo de globalizagdo da
economia, ora em seu inicio, naquele periodo. Desde entdo, a SAE BRASIL tem experimentado
extraordindrio crescimento, totalizando mais de 5 mil associados e 10 secdes regionais distribuidas
desde o Nordeste até o extremo Sul do Brasil, constituindo-se hoje na mais importante sociedade de
engenharia do Brasil.

A SAE BRASIL ¢ filiada a SAE International, uma associagdo com os mesmos fins e
objetivos fundada em 1905, nos Estados Unidos, por lideres de grande visdo da industria automotiva
e da entdo nascente industria aerondutica, dentre os quais se destacam Henry Ford, Thomas Edison e
Orville Wright e tem se constituido, em mais de 100 anos de existéncia, em uma das principais fontes
de normas e padroes relativas aos setores automotivo e aeroespacial em todo o mundo, com mais de 5
mil normas geradas e 85 mil s6cios distribuidos em 93 paises.

Missao e Visao da SAE-Brasil

MISSAO: Promover o avango e a disseminacio do conhecimento da Tecnologia da
Mobilidade através da formacdo, desenvolvimento e interacdo dos profissionais dos setores
empresarial, governamental e académico, com responsabilidades social e ambiental.

VISAO: Ser reconhecida por seus associados, empresas, entidades e governo como a melhor
referéncia na promocgao, estimulo e apoio aos avancos da Tecnologia da Mobilidade.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



135

Historia da SAE-Brasil

A histéria da SAE BRASIL tem suas origens na década de 70, quando um ndmero cada vez
mais expressivo de engenheiros e executivos de empresas multinacionais estabelecidas no pais
passou a integrar o quadro de associados da SAE Internacional.

Com o mesmo perfil de sua inspiradora norte-americana, a SAE BRASIL é uma entidade sem
fins lucrativos, cujo quadro de associados € integrado por pessoas fisicas (empresdrios, académicos,
executivos, engenheiros técnicos e outros profissionais) que tem como principal interesse o
desenvolvimento e a disseminacio de conhecimentos e técnicas da Mobilidade. A SAE BRASIL esta
estruturada em uma sede central e 11 Secdes Regionais, estabelecidas em cidades ou regides cujas
atividades, de natureza industrial ou acad€mica, sdo fortemente vinculadas a Tecnologia da
Mobilidade.

Fazendo jus a finalidade, a SAE BRASIL organiza um grande nimero de atividades
especificas para o setor da Mobilidade. S3o os congressos, as exposi¢des, 0s semindrios regionais, 0s
simpdsios, os programas de visitas a fabricas e os programas de finalidade educacional realizados sob
a forma de competi¢des de fundo tecnoldgico, das quais participam estudantes e professores.

Sdo eventos que, pela qualidade de contetido, pertinéncia a temadtica e fidelidade aos
objetivos, ndo s6 vém contribuindo firmemente para a ampliacdo das acdes da Mobilidade no pais,
como também, devido a aguda percep¢do de seus participantes e patrocinadores, vém se
caracterizando como ocasides ideais para lancamento de produtos inovadores, apresentacao de idéias

ousadas e exposi¢do de conceitos avangados ligados a Mobilidade.

Secoes Regionais da SAE-Brasil
Secdo Bahia;

Secdo Campinas;

Secdo Caxias do Sul;

Secdo Minas Gerais;

Secdo Parand e Santa Catarina;
Secdo Porto Alegre;

Secdo Rio de Janeiro;

Secdo Sdo Carlos e Piracicaba;
Secdo Sao José dos Campos;
Secdo Sao Paulo.

Competicoes Estudantis Promovidas e Organizadas pela SAE-Brasil
a) Féormula SAE

Figura 7.1 - Competicao Formula SAE.
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b) Baja SAE-Brasil

c¢) AeroDesign

SAE BRASIL

DESIGN
Ulrapassando
TODOS os imites...

DivuigagEBiSAE Brasl

Figura 7.3 - Competicdo SAE-Brasil AeroDesign.

Competicao AeroDesign

O Projeto AeroDesign, organizado pela SAE BRASIL (Sociedade dos Engenheiros da
Mobilidade), consiste de uma competicdo de engenharia, aberta a estudantes universitdrios de
graduacdo e pdés-graduacdo em Engenharia, Fisica e Ciéncias Aeronduticas.

A SAE BRASIL, ao organizar e fazer realizar esta competicdo vai ao encontro de uma de suas
missdes, qual seja a de contribuir para a formacao académica dos futuros profissionais da mobilidade.

A competi¢cdo oferece uma oportunidade tnica a estudantes universitarios e de pdsgraduacgio
de, organizados em equipes, desenvolverem um projeto aerondutico em todas suas etapas, desde a
concepgao, passando pelo congéneres.

A Competicdlo SAE BRASIL AeroDesign tem o apoio institucional do Ministério da
Educacio, por alinhar-se e vir ao encontro de objetivos das politicas e diretrizes deste Ministério.

A competicdo ocorre nos Estados Unidos desde 1986, tendo sido concebida e realizada pela
SAE International, sociedade que deu origem a SAE BRASIL em 1991 e da qual esta tdltima é
afiliada. Sob o nome de SAE AeroDesign, a competicdo envolve representantes de escolas dos EUA
e de vérios paises da Europa e das Américas.

A partir de 1999 esta competicdo passou a constar também do calenddrio de eventos
estudantis da SAE BRASIL.

Objetivos da Competicao

Promover uma oportunidade tdnica de aprendizado na 4rea aerondutica através de um projeto
multidisciplinar e desafiador;

Despertar interesse na drea aerondutica;

Intercambio técnico e de conhecimento entre as equipes;

Desenvolver o espirito de trabalho em equipe;

Desenvolver capacidade de lideranga e planejamento;

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



137
Desenvolver a capacidade de se vender idéias e projetos;
Incentivar o comportamento ético e profissional.

Premiacao da Competicao

As duas equipes vencedoras da edi¢do da competicdo brasileira na Classe Regular, bem como
a primeira colocada na Classe Aberta e a primeira colocada na Classe Micro, ganham o direito de
participar de competicdo similar promovida pela SAE International, no primeiro semestre do ano
subseqiiente, competindo com equipes de diferentes paises e contando, para tanto, com apoio técnico,
logistico e financeiro, por parte da SAE BRASIL.

Requisitos para o Sucesso do Projeto

Uma série de aspectos deve ser observada a fim de garantir o sucesso do projeto:
Projeto Preliminar;

Cilculos;

Ensaios;

Detalhes de Projeto;

Construcio;

Preparacio do Relatério;

Apresentacdo Oral;

Competicdo de Voo.

Aspectos de Equipe para o Sucesso do Projeto

Além dos requisitos técnicos, a equipe deverd preocupar-se com varios outros aspectos para alcancgar
o sucesso do projeto:

Procura de Patrocinio (apoio financeiro);
Planejamento;

Liderancga eficaz;

Trabalho em equipe;

Logistica;

Habilidade de comunicagao;
Interpretacdo das regras;

Criatividade e Inovacao;

Ter Espirito esportivo.

Pontuacao de Projeto

A pontuacio total engloba os seguintes itens:

Relatério de Projeto (contendo plantas previsao de carga util);
Apresentacao Oral;

Peso Maximo Carregado;

“Acuracidade” de Previsdao do Peso Carregado;

Concordancia projeto-construcao;

Bonificagdes e penalidades.
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7.4 - Historico do AeroDesign Brasil

Esta secdo mostrard de forma bem resumida um pequeno histdrico sobre a competicio SAE-
AeroDesign no Brasil.

I Competicao SAE-AeroDesign 1999
Equipes Participantes: 10 Equipes Inscritas

Figura 7.4 - Competi¢do SAE-Brasil AeroDesign 1999.

II Competicao SAE-AeroDesign 2000
Equipes Participantes: 26 Equipes Inscritas

Figura 7.5 - Aeronave da UFRN na Competicio SAE-Brasil AeroDesign 2000.

IIT Competicao SAE-AeroDesign 2001
Equipes Participantes: 47 Equipes Inscritas.
Classificacdo Final:

1° - Aerolovers — ITA

2° - Hércules — EESC — USP Sao Carlos
Carga Maxima Carregada:

Equipe Aerolovers — ITA —9,74kg
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IV Competicao SAE-AeroDesign 2002
Equipes Participantes: 49 Equipes Inscritas.
Classificacdo Final:

1° - Abaquaracu - EESC - USP

Carga Maxima Carregada:

Equipe Abaquaracu - EESC - USP - 9,6kg

Jes>

Figura 7.7 — Aeronave Abaquaracu - EESC — USP 2002.

V Competicao SAE-AeroDesign 2003
Equipes Participantes: 53 Equipes Inscritas.
Classificacdo Final:

1° - Car-Kard — UFRN

Figura 7.8 — Aeronave UFRN 2003.

Figura 7.6 - Aeronaves Vencedors da Competicao SAE-Brasil AeroDesign 2001.
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VI Competicao SAE-AeroDesign 2004
Equipes Participantes: 61 Equipes Inscritas.
Classificacdo Final:
Classe Regular:
1° - Car-Kard — UFRN
2° - Canarinho — Unesp — Bauru
Classe Aberta:
1° - Leviata - ITA
Car-Kard
Carga Maxima Carregada:
Equipe Car-Kard — UFRN - 10,42kg

=

Figura 7.10 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2004.

VII Competicao SAE-AeroDesign 2005

Equipes Participantes: 61 Equipes Inscritas
Classificacdo Final:

Classe Regular:

1° - Uai s6 Fly — UFMG

2° - Tucano — Universidade Federal de Uberlandia
Classe Aberta:

1° - EESC USP Open — EESC — USP - Sao Carlos
Carga Maxima Carregada:

Equipe Uai s6 Fly - UFMG - 9,08kg
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Figura 7.12 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2005.

Participacdo da Primeira Equipe Internacional:
Equipe Wayu-Com — Venezuela

= - \
~= > \

ional SAE-Brasil AeroDesign 2005.

Figura 7.13 — Primeira equipe internac

VIII Competicao SAE-AeroDesign 2006
Equipes Participantes: 81 Equipes Inscritas
Classificacdo Final:

Classe Regular:

1° - Keep Flying — Poli USP

2° - Uird — Universidade Federal de Itajub4
Classe Aberta:

1° - EESC USP Charlie — EESC — USP — Séo Carlos
Keep Flying

Carga Maxima Carregada:

Equipe Keep Flying — Poli USP — 12,13kg
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Figura 7.14 — Aeronaves vencedoras da Competi¢do SAE-Brasil AeroDesign 2006.

Figura 7.15 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2006.

Participacdo da Primeira Equipe Européia:
Equipe Audazes — IST — Portugal

Figura 7.16 — Primeira Equipe Européia SAE-Brasil AeroDesign 2006.

Participacdo da Primeira Equipe Feminina:
Equipe Fly Girls — Uninove
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IX Competicao SAE-AeroDesign 2007
Equipes Participantes: 78 Equipes Inscritas
8 Equipes na Classe Aberta

Classificacdo Final:

Classe Regular:

1° - Cefast — Cefet-MG

2° - EESC USP Alpha — EESC — USP - Sao Carlos

Classe Aberta:

1° - Car-Kara Open — UFRN

Carga Méxima Carregada:

Equipe Cefast — Cefet-MG — 11,9kg

Figura 7.18 — Aeronaves vencedoras da Competi¢do SAE-Brasil AeroDesign 2007.

—

Sociedade do Engenheiros da Mobilda o

Mencao Honrosa Ada Rogato

O Comité Técnico da competicao SAE AeroDesign 2006
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Primeira Equipe Totalmente Feminina
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Figura 7.17 — Primeira Equipe Feminina SAE-Brasil AeroDesign 2006.

Figura 7.19 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2007.
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X Competicao SAE-AeroDesign 2008
Equipes Participantes: 77 Equipes Inscritas
Classificacdo Final:
Classe Regular:
1° - Uai s6 Fly - UFMG
2° - Keep Flying — Poli Usp
Classe Aberta:
1° - EESC USP Charlie — EESC — USP — Séo Carlos
Carga Maxima Carregada:
Equipe Cefast — Cefet-MG — 14kg — 2° Setor

Figura 7.21 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2008.

XI Competicao SAE-AeroDesign 2009

Equipes Participantes: 94 Equipes Inscritas
Classificacdo Final:

Classe Regular:

1° - Cefast — Cefet-MG

2° - EESC USP Alpha — EESC — USP - Sao Carlos
Classe Aberta:

1° - EESC USP Charlie — EESC — USP — Sdo Carlos
Classe Micro:

1° - EESC USP Mike — EESC — USP - Sao Carlos
Carga Méxima Carregada:

Equipe Cefast — Cefet-MG — 13,49kg — 2° Setor
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Figura 7.23 — Aeronave vencedora Classe Aberta SAE-Brasil AeroDesign 2009.

Participagdo da Primeira Equipe Asidtica:
Equipe Pushpak Team — RVCE - India

Figura 7.24 — Equipe Pushpak Team — RVCE — India SAE-Brasil AeroDesign 2009.

Primeira Participacdo de uma Equipe do Instituto Federal de Educag@o, Ciéncia e Tecnologia de Sao
Paulo — IFSP
Equipe Tapera — IFSP Campus Salto.
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Figura 7. 25 Aeronave vencedora Classe Aberta SAE- Bras11 AeroDes1gn 2009.
7.5 - Criacao, Estruturaciao, Montagem e Gerenciamento de uma Equipe de Projeto

Criacao da Equipe

Apresentacdo do projeto aos colegas de curso.

Convidar novos integrantes para participar.

Explicar aos novos integrantes como o projeto é desenvolvido.

Desafios do Projeto

O grupo deve possuir uma série de habilidades para que o projeto obtenha um resultado de
exceléncia.

Projeto multidisciplinar e desafiador.

Empatia do grupo com o orientador e com os colegas.

Diélogos francos e abertos com objetivos e metas a serem alcancadas.

Tarefas da Equipe

Organizagao no trabalho.

Gerenciamento do projeto.

Procura por patrocinio.

Zelo por equipamento e materiais.

Controlar consumo de materiais.

Desenvolver relatério técnico, desenhos e apresentagao oral.
Construir aeronaves e testd-las.

Integrantes da Equipe

O ideal € que a equipe possua um nimero de participantes adequado para ndo sobrecarregar nenhum
dos integrantes do grupo.

Equipe muito pequena pode gerar um trabalho exaustivo.

Equipe muito grande também pode ser prejudicial ao trabalho.

Organizacao da Equipe

Uma equipe de AeroDesign pode ser formada da seguinte maneira:

Professor orientador.

Capitao da equipe.

Membros da equipe que podem ser divididos em equipe de projeto e equipe de constru¢do ou podem
todos trabalhar em todas as etapas do projeto.
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Cronograma de Trabalho

A equipe deve criar dois cronogramas de trabalho, um macro (a longo prazo) contemplando todos os
meses de desenvolvimento do projeto e um detalhado, preferencialmente com metas semanais.
Deve-se procurar sempre se antecipar em 15 dias com relag@o aos prazos do regulamento.

Execucao do Cronograma

Verificar prioridades nas tarefas.

Identificar atividades que podem ser desenvolvidas em paralelo.

Identificar e ordenar as atividades que necessariamente devem ser seqiienciais.

Nao atropelar etapas, a equipe deve seguir o cronograma e zelar para que nao ocorram atrasos.

Requisitos para Trabalho em Equipe

Defini¢ao do objetivo do projeto.

Comprometimento com o trabalho que esta sendo desenvolvido.
Avaliacdo continua do projeto e dos resultados alcangados.
Respeito entre todos os integrantes da equipe.

Confiancga no trabalho dos colegas.

Planejamento, organizacdo e maturidade para se realizar o trabalho.
Saber gerenciar os conflitos.

Papel do Capitao da Equipe

Comunicagdo transparente com todos os integrantes da equipe.

Gerenciamento de conflitos.

Divisdo de tarefas entre os integrantes do grupo.

Verificar documentag@o exigida pela organizacgdo do evento.

Fiscalizar e fazer cumprir os prazos estabelecidos pelo cronograma da equipe e pelo regulamento da
competicao.

Ser porta voz da equipe na competicao.

Incentivar o grupo tanto nas situacdes favoraveis quanto em situacdes de fracasso.

Postura Etica e Profissional da Equipe

Maturidade para receber criticas.

Boa capacidade de comunicagdo entre os colegas.

Saber aceitar sugestdes que podem contribuir para a melhoria do projeto.
Responsabilidade e credibilidade no projeto.

Capacidade de reconhecer suas limitagdes e habilidades.

7.6 - Papel do Orientador no AeroDesign

O conteddo apresentado a seguir foi retirado do regulamento da competicdo e enfatiza os
métodos, técnicas e condutas que o orientador da equipe deve aplicar para conduzir a equipe sem
interferéncia na execucio do projeto.

Execucao do Projeto

O termo “projeto” mencionado no regulamento engloba: concep¢do, projeto, fabricacio,
testes, preparagdo de relatdrio, busca de patrocinio, coordenacdo do time e todas

as atividades relacionadas com o trabalho da equipe para a competicdo AeroDesign.

Todas estas atividades estdo diretamente relacionadas com a competicao e fazem parte do
desafio e do papel educacional da competicao.

Tais atividades devem portanto, ser executadas exclusivamente pela equipe de alunos, e nédo
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por orientadores, professores, ex-alunos, técnicos das escolas, terceiros, profissionais, entre
outros.

Selecao da Equipe

Pode-se dizer que selecionar a quantidade de participantes por equipe bem como o perfil mais
adequado destes participantes frente as atividades a serem desenvolvidas também deve ser uma
atribuicdo exclusiva da prépria equipe.

Nao € interessante que os componentes de uma equipe sejam escolhidos por uma terceira pessoa
como, por exemplo, o coordenador do curso ou o professor orientador.

Esta é uma decisdo que sé a equipe deve tomar, baseada nas condi¢gdes particulares dos participantes
e da prépria equipe.

Faz parte do aprendizado inferir a respeito das escolhas feitas e lidar com situagGes interpessoais
adversas.

Desafios do Projeto
Os estudantes sdo desafiados a usar sua criatividade, habilidade, capacidade,

imaginacdo e conhecimento neste projeto.

O trabalho em equipe é uma parte extremamente positiva do projeto para os estudantes,
principalmente para aqueles que se sentem normalmente mais inibidos em sua capacidade criativa e
empreendedora.

Estimulo aos Estudantes

Um dos objetivos do projeto é estimular os estudantes a pensar e a formular suas préprias
questoes.

Um dos grandes papéis do Professor Orientador € auxiliar os estudantes a desenvolverem a
confianga na busca das melhores respostas através de pesquisas, de modo que facam as suas proprias
escolhas, e do porque chegaram a determinadas conclusdes.

Orientacao na Busca da Resposta

O Professor orientador deve antes de tudo orientar na busca da resposta ao invés de produzir
por ele mesmo, a resposta.
Ao orientador cabe também desenvolver a capacidade dos estudantes em expor suas idéias,

mesmo que estas soem absurdas ou apontem para uma dire¢cdo que potencialmente nido € a mais
otimizada.

Funcoes do Orientador

A proibicdo de pessoas com excepcional habilidade relativa a competi¢cdo que, por alguma
razdo, ndo seja elegivel como membro da equipe. Por exemplo: um aeromodelista profissional ndo
matriculado como aluno da institui¢@o e, portanto ndo elegivel como participante da equipe.

Que o projeto seja concebido, projetado e fabricado somente pelos alunos sem envolvimento
de engenheiros experientes, engenheiros aeronduticos ou qualquer outro profissional correlato.

Que qualquer conhecimento ou informacao fornecida por profissionais ou professores

académicos seja tratada como uma alternativa a ser discutida. Estes profissionais ndo podem (e ndo
devem) tomar parte nas decisdes de projeto ou de trabalho. “E a ddvida que move o pensamento, e
ndo a certeza da resposta”.

As tarefas de fabricacdo sejam executadas pelos estudantes. A experiéncia em manufatura (e
no planejamento de manufatura), deve também fazer parte da formacdo de um engenheiro.
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Aspectos Educacionais

Como educador, o orientador deve se preocupar mais em garantir os aspectos educacionais da
competicao propostos pela SAE do que em buscar somente o primeiro lugar para a escola.

Avaliacao do Projeto

O orientador tem um papel extremamente importante durante e apds a competicao, instigando
reflexdes sobre o que deu certo e errado no projeto, cobrando avaliacdes criticas sobre o projeto em
comparagdo com os outros (incluindo os aspectos organizacionais e comportamentais da equipe),
fazendo os estudantes avaliarem onde acertaram e onde erraram.

7.7 — Projeto Conceitual de Aeronaves

Definicdo de Projeto Conceitual

O Projeto Conceitual € a fase inicial do processo de projeto de um produto e, como sera
explicitado a seguir, exige a aplicacdo da inteligéncia.

Essa fase do projeto deve ser sistematizada, visando-se a aplicagdo do computador, para que
seja possibilitada sua integracdo com as demais fases do projeto do produto, bem como a integracao
do processo global de projeto com as demais fases de producdo de um produto, o planejamento de
fabricacdo e a fabricacdo propriamente dita.

| Requisitos ;/

I‘//;' VUlllPﬂlﬁkdU g aciviiavy oo
Comprovagéio dos requisitos

i

: -
Restrigdes operacionais

Definigédo dos testes a serem
realizados
U efinicao da configuragao finai

—

Projeto Detalhado
Projeto das pecgas
Uefinigao 0o0s processosde
fabricacéo
Testes ochutura
ativa de peso e de
esampenho =

P

aia

f

Processo de Fabricacao

Figura 7.26 — Estrutura bésica do projeto conceitual.
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o

Figura 7.27 — Esbogo de configuracdo no projeto conceitual.

Qla rificacio do Problcm>

Abstracio

Estabelecimento das estruturas funcionais

Busca de Principios de Solugdo

Combinac¢do dos Principios de Solugao

Selecdo das Combinagdes Viaveis

Definigdo das Variantes Conceituais

Avaliacdo das Variantes Conceituais

< Conceito _>

Figura 7.28 — Fases do projeto conceitual.
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Estudo de » Para validar a necessidade e produzir uma série de
Viabilidade solugdes possivels

Estudo » Para qualificar os parametros de forma a obter al
Preliminar solucao 6tima

F’r[:ﬁ'et[:' » Para transformar a melhor solugéo em uma descri-
Detalhado (a0 para a manufatura

_ » Para produzr um projeto otimizado, baseado na
Revisao experiencia obtida com um sistema fabricado/tes-
tado

Figura 7.29 — Evolucao do projeto conceitual.

Impacto do Projeto Conceitual

O impacto do projeto conceitual no custo do ciclo de vida de um programa aerondutico € de,
aproximadamente, 65%.

De fato, € nessa fase que toda a configuracio basica deve ser escolhida. Decide-se o modelo
inicial do avido, passando pela andlise da integracdo de todos os grandes sistemas.

Requisitos Desejados

O projeto da aeronave € feito de maneira a satisfazer os requisitos da melhor forma, o que vai
determinar seu maior ou menor grau de sucesso.

Em geral, os avides comerciais sdo imaginados para atingir grande sucesso de vendas, mas
insuficiéncia tecnoldgica, emprego incorreto de materiais ou mesmo falta de boas estimativas no
projeto conceitual podem levar a configuragdes inadequadas.

Conceptual Design

Preliminary
Design
Detail Design
al

110 B o[c@o)

Figura 7.30 — Exemplo no projeto conceitual da asa.
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Requisitos de Projeto Para um Novo Aviao

Requisitos aeronduticos garantem que a aeronave projetada serd segura;

Os requisitos variam com a categoria da aeronave (acrobdtica, de transporte, utilitario,
ultraleves, asas rotativas, baldes e dirigiveis);

O regulamento fornece regras para os diversos aspectos do projeto (aerodindmica e
desempenho, projeto estrutural, projeto dos sistemas, etc).

Quando uma aeronave se destina a comercializag@o, esta deve ser submetida ao processo de
homologagdo, onde se verifica o cumprimento destes requisitos.

Varias s@o as entidades de homologacdo ao redor do mundo, cada uma com sua drea de
atuacdo e seu grupo de regras: FAR, EASA (antigo JAR), RBHA.

O regulamento ¢ disponivel para o publico, através da internet.

Para o Aerodesign, ndo hd requisitos formais, mas existe uma metodologia de avaliacdo de
projeto que visa verificar se o modelo projetado é seguro.

Analise Historica

Para facilitar a tarefa de encontrar as caracteristicas bdsicas que norteardo o projeto de uma
aeronave, uma andlise histérica pode ser um bom ponto de partida.

Obviamente, hd muitos avancos a cada ano, e os novos avides trazem muitas caracteristicas
inovadoras.

Assim, € importante manter o trabalho com inovagdes, mas a pesquisa estatistica, se bem
desenvolvida, € um passo inicial seguro.

Flight Controls

& o

Aerodynamics

Prapulsion M

Manufacturing

.-"'-' '_r,r".:._-r'-‘_\—T—:F

L T
Figura 7.31 — Integracdo das disciplinas.
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Figura 7.32 — Otimizac¢do multidisciplinar.

Figura 7.33 — Criatividade e inovacdo.

Projeto Conceitual no AeroDesign

Esta totalmente relacionado aos requisitos definidos no regulamento da competicao.
A equipe deve estudar o regulamento em detalhes e simular diversas possibilidades antes de
definir qual a aeronave final.
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Otimizacao Multidisciplinar
Um bom projeto somente é obtido se todas as disciplinas que compde o mesmo forem
trabalhadas em conjunto, visando atender ao regulamento da competigao.
Esse processo permite otimizar uma aeronave, e apresentd-la como melhor solugdo de projeto

que atenda os requisitos do regulamento.

Definicoes no projeto Conceitual para o AeroDesign

Avaliacdo dos requisitos do regulamento.

Simulagdo de vérias possibilidades.

Comparacdo entre as aeronaves obtidas.

Esbogo inicial dos avides.

Avaliacado das vantagens e desvantagens de cada modelo.

Verificacdo dos resultados tedricos obtidos e simulagcdo de pontuagdo na competicao.

7.8 — Regulamento da Competicao Interpretacao e Analise

O Regulamento do AeroDesign

O regulamento da competicdo é geralmente divulgado no més de janeiro e as equipes
possuem até outubro para prepararem seus projetos.

Geralmente no final do més de julho o relatério de projeto deve ser enviado para a comissao
organizadora do AeroDesign.

O regulamento deve ser tratado como “livro de cabeceira” e ser estudado profundamente em
todos os seus topicos como forma de se obter o maximo desempenho do projeto.

Principais Pontos do Regulamento

PARTE A

Secio inicial: E aplicdvel a todas as classes da competico. Nela sdo divulgadas:
Informagdes de aspecto gerais da competicao

Objetivos da competi¢do

Regras gerais comportamentais

PARTE B

Introdugdo: Aspectos gerais do SAE AeroDesign no Brasil.

Requisitos iniciais. Validos para a Classe Regular, Aberta e Micro.

Requisitos de Projeto vdlidos SOMENTE para a Classe Regular.

Requisitos de Projeto vialidos SOMENTE para a Classe Aberta.

Requisitos de Projeto vdlidos SOMENTE para a Classe Micro.

Requisitos de Missao. Vilidos para as Classes Regular, Aberta e Micro.

Regras Gerais para Relatdrios e Apresentacido (Competi¢ao de Projeto). Vélidas para as Classes
Regular, Aberta e Micro.

Apéndices: Apéndices: Classes Regular, Aberta e Micro, conforme o caso.

Principais Pontos da Parte A
Alteracdes nas Regras.
Seguranca e Saude.
Conduta.

Comissao Técnica.
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Alteracdes nas Regras

Sem intencdo de prejudicar nenhuma equipe, mas sim de permitir melhor prosseguimento da
competicdo, qualquer aspecto do Regulamento podera ser alterado pelo comité organizador antes ou
durante a competi¢do, se considerado extremamente necessario pelo mesmo comité. Estas alteragdes
serdo comunicadas em momento oportuno e, quando possivel, os capitdes das equipes serdo
consultados. E intencio da Comissdo Técnica que qualquer modificacio feita apds a liberagio do
Regulamento ndo venha a afetar os projetos jd em desenvolvimento.

Uma modificagdo que por ventura interfira na filosofia de projeto adotada pela equipe serd
feita somente em caso de extrema necessidade ou visando melhorias efetivas na seguranca das
aeronaves.

Segurancga e Saude

A SAE BRASIL nio ird se responsabilizar pelas pessoas participantes do evento. A todos os
inscritos serd requisitado que assinem um termo de responsabilidade na recepgao.

Seguro médico e contra acidentes € de inteira responsabilidade dos participantes.

Conduta

E muito importante ressaltar que a competicio AeroDesign é organizada e realizada por
voluntérios, engenheiros, atuantes na drea aerondutica, que sabem o valor educacional que este tipo
de iniciativa proporciona. Qualquer atitude de alguma equipe, professor ou escola, que seja entendida
pela Organizacdo como sendo contrdria a esta filosofia serd “cortada pela raiz”, independente de ter
sido prevista no Regulamento, ou de ter havido precedentes. O intuito educacional estd acima do
Regulamento, e ndo ha como prever todas as possibilidades de desrespeita-lo.

Comissao Técnica

Em qualquer parte da competicdo, os juizes e fiscais sdo os principais instrumentos de medida
utilizados para avaliar qualquer uma das partes da competic¢do. O critério deles e os olhos deles sdo as
medidas oficiais, e nenhuma decisdo tomada por eles serd revogada, mesmo que se comprove erro de
julgamento com filmagens, etc. Ndo hd a possibilidade de a organizacdo dispor de recursos
tecnoldgicos precisos (por exemplo, para determinacdo com precisdo ‘milimétrica’ se o avido
ultrapassou o limite de decolagem), ou mesmo de estabelecer uma tnica forma de avaliar os
relatdrios, visto que certos aspectos como organizacao ldgica ou qualidade dependem da experiéncia,
vivéncia e expectativa de cada um.

Principais Pontos da Parte B
Organizacao da Competicao.
Configuracdo do Avido.
Configuracdo de Radio.
Requisitos das Hélices.
Requisitos da Classe Regular.
Requisitos da Classe Aberta.
Requisitos da Classe Micro.
Relatério de Projeto e Apresentagdo Oral.
Desenhos do Projeto.

Tabelas de Penalizacdes.

Organiza¢do da Competicao

A competi¢ao € dividida em duas partes:

Competicdo de Projeto - as equipes apresentardo seus projetos e demonstrardo seus calculos
para determinar a carga Util midxima que o avido pode carregar bem como os diversos critérios
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utilizados para definicdo da aeronave. Nesse contexto, entende-se por “projeto” todo o raciocinio,
devidamente justificado, utilizado para conceber a proposta de aeronave desenvolvida pela equipe
para participar da competicdo.

Competi¢do de Voo - determina a carga maxima que cada avido pode carregar. A precisio do
projeto (ou célculos) € levada em conta no resultado, pela comparagdo entre a carga prevista e aquela
realmente transportada em voo.

Embora a Competicio para as classes Regular, Aberta e Micro sejam realizadas
simultaneamente, a avaliagdo de cada uma das classes serd feita em separado.

Configuracio do Avido

Somente aeronaves de asas fixas t€m permissdo de competir. E vetada a participacdo de
quaisquer aeronaves que:

Facam uso de gases menos densos que o ar para proporcionar qualquer tipo contribui¢io para
a sustentagdo (por exemplo, dirigiveis e baldes).

Produzam sustentacdo por asas rotativas (por exemplo, helicopteros, autogiros e girocopteros)
ou possuam asas sem elementos rigidos (ex. paragliders, para-quedas, ou similares).

Utilizem dispositivos auxiliares na decolagem que nao pertengam ao avido (incluindo ajuda
humana) e que ndo estardo conectados fisicamente ao avido quando ele pousar.

Tenham outro tipo de propulsor, adicional ou auxiliar em voo ou no solo. A unica forma de
propulsdo do avido deve ser através do motor.

Tenham pontas ou bordas afiadas e arestas cortantes que possam causar acidentes no local da
competicao.

Requisitos das Classes

Como o regulamento é dindmico e sempre sofre alteracdes de um ano para o outro, nio serd
discutida nessa aula as regras para o projeto da aeronave, mas sim a importincia de se estudar
constantemente o regulamento da competicao.

Cada uma das categorias (regular, aberta ou micro) tem sua particularidades e devem ser
detalhadamente estudadas no regulamento.

Técnicas de Estudo do Regulamento para um bom Projeto.

Estudar em detalhes todos os quesitos do regulamento na respectiva classe em que a equipe
estard concorrendo.

Verificar todas as equagdes de bonificagdo de pontuacdo e avaliar no projeto qual a melhor
aeronave que se destacaria no regulamento.

Verificar a tabela de penalizacdes e trabalhar para eviti-las na competicao.

Vale lembrar que um projeto bom € aquele no qual todos os requisitos sdo bons.

Projeto Conceitual

O projeto conceitual do avido deve estar fundamentado na leitura do regulamento, pois a
partir de todas as restricdes dimensionais, de desempenho e equacdes de pontuacdo, € possivel se
chegar a aeronave 6tima de competigao.

Simulacdes de Otimizagao

Simular diversas configuracdes de aeronaves e verificar qual delas permite obter a
maximizacdo de pontuagfo.

Nao escolher a aeronave apenas pelas dimensdes ou pela carga transportada.

Verificar a melhor opcdo antes de definir o avido, nesse ponto a equipe deve ponderar todas as
vantagens e desvantagens de cada avido simulado.
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Prazos e Documentos

Verificar todos os Prazos e Documentos a serem enviados para a comissao organizadora.
Evitar atrasos para que a equipe ndo seja penalizada na pontuacéo.

Pontuagdo de Voo

Estudar em detalhes todas as pontuacdes que podem ser obtidas em um voo vilido da
aeronave.

Verificar todas as regras que validam um voo.

Estudar a regra e ter uma planilha de simulacdo de pontuagdo pronta para ser utilizada a
qualquer instante durante a competicao.

Trabalhar os detalhes dimensionais da aeronave para nio sofrer penalizacdo dimensional.

Pontuacgido de Projeto

Tentar obter o méximo de pontos no relatério de projeto e na apresentagio oral.
Lembrar que o projeto geralmente equivale a metade da pontuacdo da competicao.
Portanto a equipe deve estar concentrada no todo (projeto+construcao).

7.9 — Desenhos de Projeto Técnicas de Detalhamento

Os Desenhos do Projeto

Folha 1 — Trés vistas com indicacdo de blocos A3.
Folha 2 — Detalhamento da fuselagem A2.

Folha 3 — Detalhamento da asa A3.

Folha 4 — Detalhamento da empenagem A3.
Folha 5 — Perspectiva isométrica A3.

Folha 6 — Caixa de minimo volume A3.

Folha 7 — Trés vistas detalhada A3.

Técnicas de Detalhes

Executar os desenhos com a maior clareza possivel.

Detalhar tudo que for importante em cada componente da aeronave.
Especificar material utilizado em cada componente da aeronave.
Cotar todos os componentes adequadamente.

Evitar redundéncia de cotas.

Tolerancias
E importante que sejam inseridos conceitos de tolerdncias nos desenhos do projeto.
Detalhar todos os componentes estruturais da aeronave com suas respectivas tolerancias.

Organizagdo e Limpeza

Organizar adequadamente cada folha dos desenhos.

Nao poluir muito o desenho com detalhes desnecessarios.

Nao misturar componentes diferentes do avido na mesma folha.

Utilize uma das folhas para representar a aeronave inteira.

E importante que pelo menos uma das folhas mostre uma perspectiva isométrica da aeronave.

Softwares Utilizados

Existe uma imensa gama de softwares que podem ser utilizados.
AutoCAD e SolidWorks sdo ferramentas faceis para se elaborar os desenhos.
Se os desenhos forem coloridos, escolher cores que diferenciem os componentes e propiciem um
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bom visual dos desenhos.
Realizar a plotagem com alta defini¢do.

Trés Vistas Padrao
Indicar as trés vistas no padrdo aerondutico.

Colocar as principais cotas e identificar os blocos de superficies conforme definido no regulamento.
Especificar a massa vazia da aeronave em kg.

Detalhamento da Fuselagem

Detalhar toda a estrutura da fuselagem.

Detalhes do trem de pouso.

Detalhes do Tail Boom.

Detalhes das rodas.

Detalhes do compartimento de carga com as dimensdes internas.
Detalhe do suporte de carga com a indicac¢do do sistema de travamento.
Detalhe da porta do compartimento e posi¢ao de retirada de carga.
Detalhes da parede de fogo e posicionamento dos avidnicos.
Detalhes do revestimento.

Cotar todos os componentes.

Detalhamento da Asa

Detalhar toda a estrutura da asa.

Detalhes de cada nervura.

Detalhes da longarina.

Detalhes de bordo de ataque e bordo de fuga.

Detalhes de ailerons e flapes.

Detalhes do winglet quando houver.

Identificacdo do revestimento.

Detalhar todo o material empregado em cada componente da estrutura.
Especificar perfis utilizados nas superficies da asa.

Cotar todos os componentes.

Detalhamento da Empenagem

Detalhar toda a estrutura da empenagem.
Detalhes de cada nervura.

Detalhes da das superficies horizontal e vertical.
Detalhes de profundor e leme.

Detalhes de articulacdes.

Detalhes do posicionamento dos servos.

Identificacdo do revestimento.

Identificar pontos de fixacdo da empenagem na estrutura.

Detalhar todo o material empregado em cada componente da estrutura.
Especificar perfis utilizados nas superficies da empenagem.

Cotar todos os componentes.

Perspectiva Isométrica
Mostrar a aeronave completa em uma perspectiva isométrica.

Se possivel colocar na mesma folha um vista explodida da aeronave.
Identificar a massa vazia da aeronave em kg.
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Caixa de Transporte

Identificar cada componente desmontado que compde a aeronave.

159

Desenhar as trés vistas da aeronave desmontada dentro da caixa conforme instrucdes do regulamento

da competicao.
Identificar qual é o volume interno da caixa.
Cotar as dimensdes internas da caixa.

Plotagem e Dobra do Papel

Plotar em alta definicao.
Dobrar todas as folhas segundo norma da ABNT.

Modelos de Desenhos

A seguir sdo apresentados alguns detalhes de desenhos da aeronave Taperd que participou

competicao AeroDesign em 2009.

1 Equipe n° 02 TAPERA

DIMENSGES MAXIMAS EM mm:
L Comprimento Maximo
H_ Altura Maxima
i B1  Maior Envergadura - Bioco 1
B2 Maior Enverqadura - Bloco 2
Soma Total
10450 cme
Alongamento da Asa
~_ 5 Perfl Aerodinamico Eppler 423
! ~ Empenagem Horizontal (EH)
| Area EH 1620 cm?
< o Alongamento 35
3 Perfll Aerodindmico NACA 0012
Coef. Vol de Cauda HOR. 04
I T Empenagem Vertical (EV)
g AreaEV 1400 cm?
= Alongamento_ 144
’ Perfil Aerodinar NACA 0009
Coel. Vol de Calida VERT. 0045
- B1 2785 Massa da Aeronave Vazia 32kq

L1880

cquipe n° 02 Unisages am

Figura 7.34 — Folha 1 — Trés vistas padrao

Fora: e
01 de 07

~ TAPERA = 1res vistas

EvoDoMOTOR

| pecerorcen
|

~PORTA TRASSRA

RURACAO DE PIACAO DACARGA

FuRooE GO DA CARG
I»lr |_| PR oS PXACAO 005 s/

el

Enveere02

Figuré 7.35 — Folha 2 — Detalhés da fuselagem.
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‘ . > REGIAO CENTRAL
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| . - N (CENTRO.
- E— / P 10450 cm?
- Ty Alongamento da Asa 75

CcoriEAA

Mumva/

CHAPEADO DE BALSA’

ISOPOR P/

LONGARINA DE ALUMINIO 2014

N2

0125 %25, esp. 2mm, compr. 2400mm.

/APOIOS DE BALSA N "

g N / -
boBRADIGA  LONG. ALUMINIO 2014 " ~
N2 N h \

7~ PonTa DA ASA

N3

Y o s
i e 03de 07| 1:10
o

=~ TAPERA ™ xs

Figura 7.36 — Folha 3 — Detalhes da asa.

APOIO DE

SERVO DO

SERVO DO

BALsA

CORTEAA

LemE

PROFUNDOR

FILME ADESIVO

'CHAPEADO DE BAISA/

150POR P 3
LONGARINAS DE BALSA’

SUPORTE DE FIXAGAO E DEFLEXAO!

- e _—_‘

1t —

N1 L —

‘Empenagem Horizontal (EH)
1620 cr

Area EH m?
‘Aongamento ;
Perfil Aerodinamico NACA 0012
Coet.Vol. de Cauga HOR 04
Anguio de Deflexdo. 100
Empenagem Vertcal (£V)
Area EV 1400 cm?
- ‘Aongamento s
Perfl Agrodnamico NACA 0009
Coef. Vol.de Cauda VERT. | 0,045
»/U Anguio de Deflexio wh10e
Py o Fa G
o ., mm  040e07 135
IS oeercss
TAP E RA PROFUNDOR E LEME

Figura 7.37 — Folha 4 — Detalhes da empenagem.

N

N

10450 e
Alongamento da Asa 75
Perl Aerodinamico Eppler 423

Empenagem Horizontal (EH)

AreaEH 1620 cm*
Alongamento a5
Perfil Aerodinamico NACA 0012
Coet. Vol_ de Cauda HOR. 04

Empenagem Vertical (EV)

AreaEV 1400 cm®
Alongamento_ 144

Perfl Aerodinamico NACA 0009
(Coef. Vol. de Cauda VERT. 0045
Massa da Aetonave Vazia 32Ky

Equipe n° 02 TAPERA

DIVENSOES MAXIMAS EM mm
‘Comprimento Maximo

Malor Envergadura - Bioco 1
Malor Envergadura - Bloco 2

‘Soma Total

Equipe 02 Urisases am

05de 07 1:7

= . mm
=== TAPERA " |somMETRICA

Figura 7.38 — Folha 5 — Perspectiva isométrica.
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Equipe n° 02 TAPERA
DIMENSOES INTERNAS DA CAIXA em cm
Comprimento (L) 280
Altura (H 06
Largura (W) 2
Volume intemo (cm?) 272832 em?
ITENS DESMONTADOS NA CAIXA

Asa Completa

Fuselagem comNofor ¢ Carga

“Trem de Pouso (traseiro)

oom
Profundor Completo
Leme Completo

06de07 1:15

~ TAPERA *&ixa oe win. voLune
Figura 7.39 — Folha 6 — Caixa de minimo volume.

£quipe n° 02

7.10 — Relatério de Projeto - Técnicas de Estruturacao

Elabora¢do do Relatério de Projeto
Nao deixar para o ultimo instante.

O relatério de projeto deve estar pronto com pelo menos quinze dias de antecedéncia ao
envio.

E importante que o relatério seja desenvolvido desde o inicio do projeto.
O relatério deve passar por vdrias revisdes antes de se chegar ao formato final.

Formatacao do Relatério
O relatério de projeto deve ser formatado de acordo com as regras fornecidas no regulamento
da competicao.
A equipe deve estar atenta ao tipo e tamanho da fonte, margens e espacamento entre linhas.
Conferir a formatacdo antes do envio para evitar perda de pontos.

Prazos e Endereco de Envio

Extremo cuidado com a data de envio para evitar perda de pontos por atrasos, por isso &

importante a equipe se planejar para terminar o relatério com pelo menos quinze dias de
antecedéncia.

Verificar as informacdes de endereco de envio no site da SAE.

Verificar se todas as cépias do relatério e documentos estdo dentro do envelope de envio,
cuidar para ndo se esquecer de nenhum documento.

Termo de Responsabilidade

Nao esquecer da encadernacdo do termo de responsabilidade assinado por todos os
integrantes, pelo orientador e pelo diretor do curso.
Organizagdo do Relatério

Organizar o relatério de projeto de modo que todas as disciplinas apresentadas possuam uma
sequéncia légica.

Tentar dividir o nimero de paginas de cada disciplina igualmente, de forma a obter uma boa
avaliacdo em todos os quesitos.
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Sugestdes de Estrutura
A seguir sdo apresentadas sugestdes para a organizacdo de um bom relatério de projeto.
Normalmente a narrativa ocorre em terceira pessoa, portanto, tente evitar escrever em
primeira pessoa.

Sequéncia Estrutural

Sumirio.

Lista de Simbolos.

Apresentacdo e Projeto Conceitual.
Andlise Aerodinamica.

Andlise de Desempenho.

Andlise de Estabilidade e Controle.
Projeto Elétrico da Aeronave.
Andlise Estrutural.

Conclusdes e Agradecimentos.
Referéncias Bibliograficas.
Grifico de Carga Util em Funcdo da Altitude Densidade.
Desenhos do Projeto.

Sumario
Apresentar em uma pégina os topicos abordados com o respectivo nimero da pagina do tema.

O sumdrio € essencial, pois permite ao avaliador uma busca rdpida sobre algum tdpico
apresentado pela equipe.

Lista de Simbolos

Também representa outro topico de fundamental importancia na estrutura do relatério, pois
permite ao avaliador obter a identificacdo de todas as varidveis presentes nas equagdes utilizadas.

Deve ser colocada em uma pégina, neste caso pode-se utilizar uma formatagdo com duas
colunas.

Apresentacdo e Projeto Conceitual

As péginas iniciais do relatério devem ser utilizadas para uma apresentacio da equipe seguida
dos objetivos e do projeto conceitual do avido.

Nesse topico segue como sugestdo a utilizacdo de pelo menos 4 péginas para descrever a
metodologia empregada pela equipe para obter a aeronave de competi¢do.

Projeto Conceitual

Representa um dos principais pontos do projeto, pois é a partir dele que se obtém uma
aeronave competitiva.

Para o projeto conceitual é muito importante que a equipe explore muito o regulamento da
competicdo e mostre solucdes de projeto que atenda as expectativas.

Fica como dica a simulacdo de varias possibilidades antes de se definir qual é a aeronave de
competicao.

Nesse tdpico também € importante descrever a aeronave adotada e justificar a escolha.

Analise Aerodinamica

Apresentar toda a metodologia de andlise empregada bem como descrever a teoria aplicada.
Mostrar ensaios e simulacoes.
Apresentar e comentar graficos e tabelas com os resultados obtidos.
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Principais Pontos da Aerodindmica
Defini¢ao do perfil da asa.
Defini¢@o dos perfis da empenagem.
Desenho das curvas caracteristicas dos perfis.
Verificacdo do comportamento do perfil com a variagdo do nimero de Reynolds.
Avaliar as qualidades da asa finita.
Calcular as dreas das superficies vertical e horizontal da empenagem.
Estimar a polar de arrasto.
Apresentar os ensaios realizados.

Anilise de Desempenho

Apresentar toda a metodologia de andlise empregada bem como descrever a teoria aplicada.
Mostrar ensaios e simulacdes.
Apresentar e comentar graficos e tabelas com os resultados obtidos.

Principais Pontos do Desempenho

Teste e simulagdo de hélices.

Calculo da tragdo disponivel e requerida.

Velocidades de mdximo alcance e méxima autonomia.
Desempenho de subida e de planeio.

Desempenho de decolagem e pouso.

Desempenho em curvas.

Determinacao do envelope de voo.

Griéfico de carga util em funcg@o da altitude densidade.

Analise de Estabilidade e Controle

Apresentar toda a metodologia de andlise empregada bem como descrever a teoria aplicada.
Mostrar ensaios e simulacdes.
Apresentar e comentar graficos e tabelas com os resultados obtidos.

Principais Pontos da Estabilidade
Determinagao da posi¢do do CG.
Estabilidade longitudinal estética.

Estabilidade lateral e direcional estética.
Estabilidade dinamica se possivel.
Selecdo dos Servos.

Projeto Elétrico

Apresentar toda a metodologia de andlise empregada bem como descrever a teoria aplicada.
Mostrar ensaios e simulacdes.

Apresentar e comentar graficos e tabelas com os resultados obtidos.

Mostrar um desenho com a parte elétrica do avido.

Anélise de Cargas e Estruturas

Apresentar toda a metodologia de andlise empregada bem como descrever a teoria aplicada.
Mostrar ensaios e simulacoes.
Apresentar e comentar graficos e tabelas com os resultados obtidos.
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Principais Pontos de Estruturas

Determinacao do diagrama v-n de manobra e rajadas.

Determinacao das cargas na asa, na empenagem, na fuselagem e no trem de pouso.
Andlise estrutural desses componentes.

Andlises numéricas e ensaios de resisténcia.

Diagramas de esforgos solicitantes.

Conclusdes e Agradecimentos

Apresentar todas as conclusdes sobre o projeto desenvolvido.

Agradecer a todas as pessoas que efetivamente contribuiram e torceram pelo sucesso da
equipe.

Esse topico pode ser descrito em apenas uma pagina.

Referéncias Bibliograficas
Essencial para que o avaliador tenha condicdes de julgar qual o material utilizado pela equipe.

E muito importante que toda bibliografia utilizada esteja referenciada no corpo do texto do
relatorio.

Grifico de Carga Util
Nao esquecer de encadernar junto com o relatério de projeto.
Deve ser a ultima pagina em formato Landscape.

Desenhos do Projeto

Encadernar na sequéncia determinada pelo regulamento da competicao.
Verificar qualidade, dobra de folhas e tamanho do papel.

Dicas de Formatacao

Griéficos legiveis, e se coloridos, devem permitir uma fécil visualizagao.
Evitar reduzir muito as figuras de forma a comprometer a visualizacao.
Qualquer equacao apresentada dever ser escrita no word equation ou similar.

As equacdes devem ser todas numeradas para facil identificagao.

Realizar pelo menos um parigrafo de comentérios ap6ds cada grafico apresentado.

Evitar repeticdo de palavras ou teorias.

Concatenar muito bem as idéias e a sequéncia de apresentacao.

Nao apresentar processos construtivos ou descrever metodologias de construgdo, lembre-se
que o relatério € técnico e deve descrever a engenharia aplicada para o desenvolvimento do projeto.

Buscar integracao entre todas as disciplinas, pois um bom avido somente é obtido com um
bom projeto completo da aeronave.

7.11 — Apresentacao Oral do Projeto Técnicas de Estruturacao

Elaboracao da Apresentacio

Nao deixar para o ultimo instante.

A apresentacdo oral deve estar pronta com pelo menos um més de antecedéncia ao evento.

O treinamento do orador deve ser exaustivo, com controle de tempo e ajustes dos termos
técnicos corretos a serem apresentados.

No dia do evento a apresentacdo deve sair naturalmente, com concentracdo e conviccdo do
orador da equipe.
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Perfil do Orador da Equipe

O orador da equipe deve ser um componente do grupo com muita facilidade de comunicagao.

Deve ser uma pessoa com raciocinio rapido e 16gico com facilidade de processar e responder
as questdes da banca.

Deve possuir capacidade de absorver instantes de trabalho sob pressao.

Deve ser uma pessoa calma e aberta ao dialogo, saber receber criticas e elogios e ter um
comportamento adequado para 0 momento.

Nao deve perder o controle em nenhum instante durante a apresentacao.

Possuir boa dic¢do e falar pausadamente porém em um ritmo que permita apresentar o projeto
no tempo estipulado.

E o fundamental, deve ser um integrante da equipe que possua profundo conhecimento
técnico do projeto.

Na Sala de Apresentacio

Copiar os arquivos para a miquina disponibilizada a fim de evitar o mau funcionamento ou
lentiddo devido a execucdo a partir de um Pen Drive.

No inicio da apresentacdo, o orador deve lembrar de se apresentar, e apresentar todos os
integrantes do grupo e o professor orientador.

O orador € responsdvel pelo controle do seu préprio tempo, dai a necessidade de se treinar
muito antes do evento.

A equipe deve se mostrar unida e com conhecimento técnico do projeto e deve estar pronta a
ajudar o orador quando solicitada de maneira correta e no momento oportuno.

Ao término da apresentagdo, o orador deve agradecer aos presentes e se posicionar para que a
banca faga seus comentérios.

Fatos a Serem Evitados na Apresentacio

Nao interferir em nenhuma hipdtese durante a apresentacdo, quer seja por gestos ou
oralmente.
Siléncio total durante toda a apresentagao.

Tempo de Apresentagcdo

A equipe terd 15 minutos para apresentar seu projeto, sendo penalizada a cada minuto que
ultrapassar o tempo estipulado.

Caso o orador perceba que ndo vai conseguir cumprir o tempo, € importante ndo acelerar a
apresentacdo, pois as vezes € preferivel perder um pequena pontuagdo por atraso do que uma grande
pontuacdo por acelerar a apresentagdo e deixar de expor pontos importantes do projeto.

Estrutura da Apresentacdo Oral
Colocar na apresentacdo oral os principais pontos apresentados no relatério de projeto.
Escolher como plano de fundo do slide uma coloragdo que tenha boa visibilidade na projecao.
Seguir na apresentac@o oral a mesma sequéncia da apresentacao do relatorio.
Definir com clareza cada t6pico apresentado.
Fazer uma apresentaco estdtica caso seja no PowerPoint, pois reduz o tempo em relacio a
apresentacdo dinamica.

Graficos e Tabelas

Ter o cuidado de verificar a qualidade grafica das figuras e legendas dos grificos
apresentados.
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Apresentar tabelas legiveis.
Verificar se as equacdes apresentadas estdo corretas.

Ensaios e Testes

Colocar na apresentacao todos os ensaios e testes realizados na aeronave.
Os ensaios e testes podem ser colocados na forma de fotografia ou videos.

Modelo de Apresentacao Oral
A seguir € apresentado um modelo de apresentacao oral.

- ..'ijetn conceitual

[ ]
S i Apresentacéo e objetivos

Tapera — Passaro caracteristico da regido

Equipe Tapera — n°02 de Salto

SAE-AeroDesign 2009 12 participagdo de uma equipe do Instituto
Federal de Sdo Paulo

Objetivo de concorrer em igualdade de
condi¢gdes com as principais equipes que

Tﬂpﬁ - participam da competicdo

Aerodesign

o TAPERA
jals it Aerodesign
s
..l Projeto conceitual .f Projeto conceitual
Definigdes aplicadas ao projeto conceitual Otimizagdo das variaveis de projeto
1 Estudo do regulamento — vantagens e desvantagens de Aumento da relagéo (T/VV)
menores ou maiores dimensdes da aeronave .
= Opgéo por construir proximo do limite superior de 6,35m Redugéo da carga alar (W/S)
# Comparagao biplano x monoplano Elevada eficiéncia aerodinamica
1 Para as dimensdes adotadas o biplano teria = :
desvantagens como maior peso, maior arrasto e menor Redu(}ao da velocidade de estol e de
eficiéncia decolagem
1 Comparagao de trés configuragdes de monoplanos Acuracidade na previséo da carga util
Aumento do fator de eficiéncia estrutural
TAPERA ~ TAPERA -

Aerodesign Aerodesign
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Configuragdo adotada pela equipe

=Monoplano — Asa mista
=Envergadura 2,8m

=Alongamento 7,5

=Area alar 1,045m?

=Trem de pouso triciclo

=Motor OS.61- Hélice APC 13"x4”
=Empenagem convencional

=Peso vazio 35N

=Capacidade de carga util

8,57kg (1° setor) - 12,9kg (2° setor)

TAPERA ~

Aerodesign

...Aniliaeaemdinimica
Selegdo da forma geométrica da asa

1 Seleg@o realizada em fungéo de trés modelos:
retangular, trapezoidal e mista

1 Determinagao do CL,,, para cada asa avaliada

m Definigdo da polar de arrasto das aeronaves em estudo

11 Capacidade de decolar com o maior peso total

A

% 4
// e 4

N\

=
A

\\\@-

-

...Anilise aerodinamica

Selegao do perfil aerodindmico

Realizada comparac3o entre 3 perfis mais usuais no AeroDesign
Eppler 423, Selig 1223 e Worthmann FX-74

Critério de sele¢do realizado através da maxima eficiéncia e menores
coeficientes de amrasto e momento do perfil

Perfil selecionado Eppler 423

Einres

Anpio o saue ras

...Anilise aerodinamica

Determinagéo do CL,; dos modelos avaliados

1 Corregéo do coeficiente
angular do perfil para a

asa finita

)

a=_ W
14(573-a,/m-e-AR)

CooNiclonts do sustentagao

Comparagao das curvas do coeficiente de
sustontagao omfungao do angulo do ataquo

o 5 1 s
Angulo de ataque (graus)

= = z = = e
Retangubar 0,092 grau? [ 7 0073 grau! 155
Trapezsidal 0092 gran’ 0% 36 0877 gran 1
Mista 0092 grau’ L 75 0875 gran’ e
TAPERA ~
asisdasion
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..'Anilise aerodinimica

Areas de superficies da empenagem

~Equacbes de volume de cauda

o ot o
“Perfis simétricos 1
e vertical § =
V= tn S v _lnSa H
b-S C i 7
NACAO0009 NACA0012
by=1m hy=1,1m
Medele dazza Vo Vi Sn(m) Sm(m)
Retangular s [ o )
Teapessidal s “ o o
Mista Ll " L) 125
=Escolha conservadora pelo modelo da asa retangular
=Avido mais estavel e com maior margem estatica

..'Aniliseaemdinamica
Definigdo do modelo da asa
. Calculodo d d And
= Planilha ajustava o peso até o i aximo d

e 144-w*
P g p 8 Cog D+ - W -,

Setmrl Setmr2
Modde
e Vet (55) W @) (setar 2) Vonart (T5)
Retangular 4,4 1053 15784 1235
Trapezsidal 10739 109 14801 128
Mista 1430 15 15152 124
n Selecionada a asa mista por permitir a decolagem com o maior
peso total
 Maior area alar em relagao a asa trapezoidal
TAPERA =
‘Aerodesign
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..'Anilise aerodinamica
Polar de arrasto dos modelos simulados

« Soma das parcelas do arasto
parasita e induzido

Polar de amasto das aeronaves simuladas.

= Modelo proposto por Anderson e

Raymer
- com asa i

oferece menor arrasto

Cp=Cpo+Ca
5, <’ 2
CDn:T"-C,. Cm:m:lf-q g4
Cre=0,0055 - Sugerido por Raymer o o0s o1 o1 0z

= ey=0,75¢ - Fator de eficiéncia de
Oswald para a aeronave

Coeficiente de arrasto

= 2 ) Cm 3 B
Regalar |00 = oo o oaresicr
- o EO) wn osse B e G
o s wn o nreemce
TAPERA ~
‘Aorodesign
...Anilise de desempenho

Selegdo da hélice e curvas de tragdo

~Aerodesign Propeller Selector

“APC 13"x4” — mais e eficiente e
maior trac3o na faixa de 0 a 15m/s

- g:

~Trac&o disponivel foi corrigida
para a altitude

«Trac&o requerida foi calculada em
func3o da polar de amrasto

~Andlise ao nivel do mar e em . = T
1000m S

=T . -

fop-l s lomrxecy)
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Anilise de desem ho
i penl

Curvas de poténcia e velocidades de
maximo alcance e maxima autonomia

Disponivel L £

P =T,-v A

Requerida H

F=I-v E=l

uAlcance e autonomia calculadas e [ﬂ]ux 9 [L]m o] [ﬂ]m | [%)m

segundo modelo proposto por “\os Con s
Anderson
Setwrl Setar2
Abicade
Alcance(ms) | Autememia Gu) Mcnce () | Autenemia (ms)
=om M | 125 2 I 1519
A=1000m ) | B 09 1595
2% TAPERA »
= — Aerodesign
H S o .
...Anilise de desempenho

Grafico de carga util

m F no de
w  Incrementos de 100m a partir do nivel do mar até 2300m
w Tracdo dispmivzld%parémehns da equacdo de decolagem corrigidos para

a altitude em esf
Sdior e oot oottt
C, =85608—-0001-h "
8 :‘ﬁkg T — = Cu =-0,0014n + 12,834
” g
H B — el
E 3
2° Setor e
C, =12934-00014-h :
12,93kg — nivel do mar i = e M P
TAPERA ~
it
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...Anilisededesempenho
Desempenho de decolagem

Velocidade de decolagem — 20% maior que a velocidade de estol
Considerado efeito solo e condicdo média em 70% da velocidade de
decolagem

1 Gerados graficos do comprimento de pista em fung3io do peso total de
decolagem

...Anilisededesempenho
Razdo de subida e angulo de subida

=Calculado em funcdo da sobra de poténcia
~Garantir que o avido ganhe altura apds a
~Graficos da razdo de subida em funcdo da
~Célculo do angulo de subida

«Técnica de pilotagem para evitar estol na
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Anilise de desem ho
i penl

Planeio e pouso

=Célculo do comprimento de pista necessario para

pouso

Anilise de desempenho

Desempenho em curvas

1 Calculo do raio de curvatura minimo
w  Célculo do maximo angulo de inclinagéo das asas

~Angulo de planeio e razao de descida - 1 Modelo sugerido por Anderson
“Polar de velocidades no planeio i -
: y . 2 i Setrl Ser2
‘Grafico do comprimento de pszta em funcao do peso Aitade o I =y ) I 7
S oy AW A=om 736 | “is 1395 | sa
805 Cpma [P+ 107 ~ Ll o twen s [ am s | o
1 2-W -cosy
gy=——— - 5
KT &=\ sc 5
1 4-K-(W1S) 1 )

i Seter 1 Scter?, H = ¢= =
Aste i g-p-(TIW)-1-4-K-C, (W /S) arin
h=O0m SL14 e s

k=1000m 41 12307
TAPERA ~
‘Aerodesign
Anilise de desempenho ...Anilise de estabilidade

Envelope de v6o e teto absoluto teérico

= Definidos a partir das curvas de trac3o e poténcia
=  Célculos realizados para diversas altitudes até que Vi, = Vpax
= Teto de v6o tedrico para os dois setores de decolagem

= 1° Setor — Teto tedrico 8100m
i 2° Setor — Teto tedrico 5400m

m C restricio da de estol
m G de manobra
Ervelops do vio - Setor
= =
iz f

Determinagédo da posigdo do CG

w Referénciano nariz da Clmpenaa e 3 [ SEPe=S 00 N | ERts )| EMamangtm),

aeronave i L ) )

- Fuslagen 5 “ 2354

= Divisgod Trem Nariz 1471 .1 o147
componentes Trem Principal 1960 (X3 [

m Calculo de pesos e pas) 1m Ll ALY
Beem 1471 °s 177

Eospenagem 2452 16 393

Teal £ = B3

@ 128m 2 parti da berde de ataque da 2
P 32,14% da canla midia aaredinimica

>W-d

TAPERA ~

Aerodesign
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..'Anilise de estabilidade

Estabilidade longitudinal estatica

i Caleulo individual dos componentes [ ——
da aeronave o =
“ Asae ibuic i e
= Profundor estabiliza a aeronave ] e
i Critérios de estabilidade atendidos = |} - ¥
Cpe>0  dCycs/da<0 i ——
w  Angulode trimagem 2,3° g 7
\ Parametros calculados segundo
modelo proposto por Nelson [rr—
Trimagem do profundor Ponto neutro e margem estitica

= Na velocidade de estol: - 5,04°
= Na velocidade maxima: + 1,03°
w  Curso de comando: + - 10°

Cug o
L .&.(.,,]
By =hy == Yy 2

m, =k —hy

[ [ s [ m@ [ meo
[

[[ozs | s [ ee 2
TAPERA ~
Anilise de estabilidade

Estabilidade longitudinal dinamica
w  Analise “pughoid” e “short period” “pughoid” “short period”
= Autovalores da matriz A A, =-0152630346%  hs= 24554352751

1 Calculo do tempo para reducdo da = _;
L amplitude pela 1,=18,14s 1,=1,78s

1 Parte real iva indica estabilidade
longitudinal dindmica
= Derivadas definidas segundo Nelson

derivadzs derivadzs w derivadzs® | derivadasg
X, - 083512 | X =039k X X=
Z,— 04789 Z,~ 345685 Z,=0 &=e
2=y M= TR |U,—N2SUm | M, 81565
X-4.X
Adl X, X, 0 —g]| [As
Aw| Z, z, u, o ||aw
g || M emz, M oemz, MoeMu, 0 ||Ag
AG o o 1 o [|ag]
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 Anilise de estabilidade
Estabilidade direcional e lateral estatica

Direcional
C,, =dC, [df>0
1 Cpp = 0,0002567grau! -
L de
Cyp=—K, Ky i"; +Vy "lr'”u'[1+£]
Lateral B e
Cyp =dC, [df <0 H
“ Cyp=-0,000502grau-! g
§
n
d [ Seve—
c,,:—z-a.,p.ir ;’b 2. _
TAPERA ~
Aerodesign

...Anilise de cargas e estruturas
Diagrama v-n de manobra e de rajada

Diagrama v-n do manobra o de rajada

| 2,515 <3,8- Norma s
/ Escolhido o menor valor da faixa
Busca da estrutura mais leve e maior

eficiéncia estrutural

w v'=19,53mis
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CAPITULO 8

RELATORIO DE PROJETO

8.1 — Introducao

O presente capitulo possui como objetivo principal a complementacio de toda teoria
apresentada nesta obra com a apresentacdo de um modelo de relatdrio de projeto para a classe regular
da competicdo SAE-AeroDesign.

O relatério que é apresentado a seguir é apenas um modelo segue os requisitos exigidos pelo
regulamento da competi¢do. Este modelo de relatério serve como uma boa referéncia para as equipes
que procuram obter uma boa classificagdo no quesito projeto.

A intencdo em apresentar um modelo de relatério de projeto neste capitulo que finaliza o
presente livro € justamente para permitir que os estudantes ou equipes que iniciam sua participacao
na competi¢do possuam a oportunidade de verificar o padréo técnico e a consisténcia de um relatério
que geralmente agrada a comissao julgadora do evento.

8.2 — Recomendacoes para a confec¢cao de um bom relatorio de projeto

Para a confeccdo de um relatério de projeto consistente e fundamentado tecnicamente na
bibliografia aerondutica, a equipe deve estar preparada para explicar toda a metodologia utilizada
durante a fase de projeto preliminar da aeronave que resultou na configuracido adotada, bem como
mostrar com a maior riqueza de detalhes possivel todos os célculos realizados, qualquer ensaio
estdtico ou dinamico feito e comprovar todos esses dados a partir do ensaio em voo da aeronave.

Um relatério de projeto geralmente necessita de varios ajustes e revisdes até ghegar a sua
configuracdo final. Nesses ajustes e revisdes, € muito importante a organizagcdo didética do texto,
separando nitidamente cada uma das disciplinas que sdo avaliadas pela comissido organizadora do
AeroDesign.

Como forma de organizar a confeccdo do relatdrio, a seguir sdo apresentadas algumas
sugestdes que podem ser Uteis para a confeccio de um novo relatério de projeto que seguem uma
seqiiéncia logica de desenvolvimento e permitem a organizacdo das idéias de forma que agrade o
leitor e facilite a identificagdo dos pontos que foram estudados e calculados durante a fase de projeto
da aeronave.

Todo relatdrio de projeto destinado ao AeroDesign deve possuir uma introducdo que explique
os objetivos e mostre o projeto conceitual da aeronave, em seguida parte-se para as andlises de
aerodindmica, desempenho, estabilidade e controle além do projeto estrutural. Neste ponto é
importante ressaltar que a seqii€ncia ndo necessariamente deve ser essa, porém geralmente essa € a
l6gica utilizada para o projeto de uma aeronave.

A seguir sdo realizados comentdrios pertinentes para cada uma das etapas acima descritas e
que podem ser valiosos para a organizacdo e confeccdo do relatério.

A) Parte introdutoria do relatério: as paginas iniciais devem ser utilizadas basicamente
para a apresenta¢do da equipe com citagcdes sucintas sobre o histérico, as metas e os objetivos
almejados, além de apresentar de maneira objetiva sem a utilizagdo de célculos a metodologia
empregada para a defini¢do de cada um dos componentes da aeronave com uma justificativa sobre as
vantagens e desvantagens na escolha da configuragdo, ou seja, no inicio do relatdrio € relevante e
muito importante a apresentacio do projeto conceitual da aeronave através do estudo e
fundamentacdo tedrica a partir da consulta da bibliografia aerondutica encontrada.

B) Analise aerodinamica da aeronave: na divisdo das disciplinas, o primeiro item a ser
avaliado apds o projeto conceitual é a andlise aerodindmica. Neste ponto é de extrema importancia
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que a equipe apresente e justifique em detalhes todo o procedimento utilizado para a selecdo do
perfil aerodindmico, as dimensdes e a forma geométrica da asa, as consideracdes aerodindmicas a
respeito da fuselagem e da empenagem, a estimativa do coeficiente de arrasto total da aeronave e o
tracado da polar de arrasto do avido.

E nesta secio do relatério que devem ser mostrados e comentados quaisquer ensaios
aerodindmicos realizados, quer seja em voo, em tinel de vento ou computacional. Fotografias que
mostram o ensaio realizado e que a equipe julgue importante para o enriquecimento do relatério
podem ser utilizadas desde que sejam apresentados os respectivos comentarios e justificativas.
Qualquer andlise numérica realizada também pode ser apresentada desde que sejam explicados em
detalhes a simulacgfo realizada apresentando as hipdteses simplificadoras utilizadas e os resultados
obtidos de forma consistente, ndo € pertinente colocar uma figura que nfo agregue nenhum valor no
corpo do texto, ou seja, um ensaio ndo vale muita coisa se ndo forem apresentados resultados que
mostrem a realidade do projeto desenvolvido.

C) Analise de desempenho: uma vez realizada a andlise aerodindmica, a equipe ja possui
condicdes de avaliar o desempenho da aeronave, e, portanto, esse topico geralmente € colocado logo
apods a andlise aerodindmica. Durante esta fase é muito importante a equipe explicar e justificar em
detalhes todo o processo utilizado para a selecdo da hélice e do motor escolhido também mostrando
as vantagens e desvantagens operacionais do grupo moto-propulsor escolhido. Geralmente € possivel
a realizacdo simples de testes de bancada estitica com o sistema propulsivo e, portanto, a
apresentacdo de fotografias e/ou resultados obtidos com simulacdo numérica podem ser apresentados
desde que devidamente justificados.

Na fase de andlise de desempenho, ¢ muito importante que as informacdes operacionais da
aeronave sejam alocadas no texto de modo que seja possivel “visualizar o voo da aeronave no papel”,
para isso, € de extrema valia a determina¢do do peso miximo de decolagem ao nivel do mar, pois
uma vez obtida essa caracteristica de desempenho da aeronave, torna-se simples e imediato a
determinacgdo das caracteristicas de decolagem, subida, voo de cruzeiro, descida e pouso em diversas
condicdes de peso e altitude.

Nesta se¢@o do relatério, € interessante que os resultados obtidos sejam mostrados na forma
de grificos e que seja apresentado pelo menos um pardgrafo com comentarios a respeito de cada um
dos graficos mostrados. Se a equipe julgar pertinente, também pode utilizar fotografias que mostrem
0 voo da aeronave caso ja se tenha realizado algum teste com o prototipo.

Normalmente nesta fase do relatério a equipe determina e apresenta o diagrama v-n da
aeronave e também mostra toda a metodologia empregada para a determinac¢do do grafico de carga
util em fungdo da altitude-densidade.

D) Analise de estabilidade e controle: a avaliacdo dos critérios de estabilidade e controle
podem ser realizadas considerando andlises estética ou dindmica, geralmente sdo apresentadas apenas
os critérios necessdrios para a garantia da estabilidade estdtica, pois como visto anteriormente a
avaliagdo da estabilidade dindmica ¢ complicada e dificil de se determinar sem o auxilio de
ferramentas computacionais complexas. Nos critérios de estabilidade, o primeiro ponto que é
importante apresentar € a determinacdo da posi¢cdo do centro de gravidade da aeronave, bem como o
passeio do mesmo para condi¢des de cargas minima e mdxima. Para uma andlise estdtica, é
necessario mostrar e justificar os célculos realizados para a determinag@o dos critérios que garantem
a estabilidade longitudinal, a direcional e a lateral e quando possivel os resultados devem ser
apresentados na forma de graficos e os mesmos devem ser comentados para facilitar o entendimento
e a avaliacdo do resultado pelo leitor.

E) Analise estrutural: a apresentacdo técnica do relatério geralmente € finalizada com a
avaliacdo dos critérios que garantem a resisténcia estrutural da aeronave. Nesta se¢do devem ser
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apresentados todos os subsidios que foram utilizados para o dimensionamento das asas, da
fuselagem, da empenagem e do trem de pouso. Os resultados podem ser obtidos através de aplicagdes
analitica de teorias presentes em livros de resisténcia dos materiais ou entdo através da simulagdo
numérica pelo método dos elementos finitos, nesta segunda opcao de andlise, € importante que todo e
qualquer resultado obtido seja justificado através da apresentacdo das hipéteses adotadas, ou seja,
novamente ndo € pertinente colocar no corpo do texto uma figura com vdrias cores que identificam as
regides criticas de resisténcia da estrutura se a mesma nao for devidamente explicada e justificada.

Nesta se¢@o do relatdrio € interessante mostrar ensaios estaticos realizados na estrutura, esse
tipo de teste € normalmente facil de ser realizado e pode comprovar de maneira qualitativa e
quantitativa os resultados obtidos com os cédlculos analiticos. O célculo da distribui¢do de sustentacdo
ao longo da envergadura da asa e os respectivos diagramas de esforcos solicitantes sdo elementos que
enriquecem muito o relatério, bem como uma avaliacio consistente dos critérios de resisténcia do
trem de pouso.

F) Conclusoes: a pagina do relatério que antecede as referéncias bibliograficas deve ser
dedicada exclusivamente as conclusdes do projeto, € neste ponto que a equipe finaliza o relatério de
projeto e comenta todos os pontos que permitiram a obtencdo da meta almejada. Caso ji tenham
sidos realizados ensaios em voo, a equipe ji possuird respaldo para garantir o projeto e, portanto,
concluir a confiabilidade do trabalho realizado.

Nesta secdo pode ser utilizada uma tabela que informe as caracteristicas técnicas da aeronave
bem como podem ser mostradas fotografias dos voos realizados.

G) Desenhos do projeto: a representacido grafica da aeronave deve ser feita com a maior
riqueza de detalhes possivel. Neste ponto sim, a representacio em cores € muito bem vinda, pois
mostra a arte final do projeto e permite a comissdo organizadora uma completa visualizagdo da
aeronave. O desenho em trés dimensdes ¢ importante, porém tecnicamente a representagdo das vistas
com o maior ndmero de detalhes é um fator determinante na avaliacdo do quesito projeto, pois é
justamente a partir desses desenhos que um engenheiro analisa os detalhes principais do projeto. Para
a representacdo do projeto uma série de “softwares” de representacio grafica podem ser utilizados,
fica a cargo de cada equipe definir qual a melhor ferramenta para a representacao do seu projeto.

Espera-se que as informagdes acima descritas sejam importantes e contribuam para o
desenvolvimento de um relatério de projeto competitivo, organizado e bem fundamentado
tecnicamente. A seguir € apresentado um modelo de relatério de projeto.

Lista de Simbolos de Abreviatura ap — Coeficiente angular da curva (c/ versus @)
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do perfil, (grau™)

a — Coeficiente angular da curva (Cy, versus @)
para a asa finita, (grau'l)

b — envergadura da asa, (m)

¢ — Corda média aerodindmica do perfil, (m)
¢; — Coeficiente de sustentacdo do perfil
cq— Coeficiente de arrasto do perfil
dy—largura da fuselagem, (m)

e — Fator de eficiéncia de envergadura

eo — Fator de eficiéncia de Oswald

g — Aceleragdo da gravidade, (m/s?)

hge - Posicdo do centro aerodindmico da
asa, (m)

hee - Posi¢ao do CG em relagdo ao bordo
de ataque da asa, (m)

h, — Posi¢do do ponto neutro, (m)

h — Altura da asa em relacao ao solo, (m)
Iyt - distancia entre os centros aerodinamicos da
asa e da empenagem horizontal (m)

lyr - distancia entre os centros aerodinamicos da
asa e da empenagem vertical (m)

m, — margem estatica (m)

nyim — Fator de carga limite

n —rotacdo do motor (rpm)

p - passo da hélice

v — Velocidade do escoamento, (m/s)

v, — Velocidade de planeio, (m/s)

Vpo — Velocidade de pouso, (m/s)

Vesiol — Velocidade de estol, (m/s)

AR — Relacdo de aspecto da asa

AR;, — Relagdo de aspecto da empenagem
horizontal

AR, —Relacdo de Aspecto da empenagem
vertical

Cp — Coeficiente de arrasto da aeronave
Cpo — Coeficiente de arrasto parasita

Cp,;— Coeficiente de arrasto induzido

Crg — Coeficiente de atrito de superficie

(1 — Coeficiente de sustentacdo da asa

Cy, — Coeficiente de sustentacdo da
empenagem horizontal

Crmax — Coeficiente de sustentagdo maximo
da asa

Cuo - Coeficiente de momento resultante
ao redor do centro de gravidade para o =0°
Cucc - Coeficiente de momento total ao
redor do centro de gravidade da aeronave
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Cmac - coeficiente de momento ao redor do
centro aerodinanico

C, s, - Inclinagdo da curva para

estabilidade direcional, parcela relativa a
asa/fuselagem

C, 5 - Inclinagdo da curva para estabilidade

direcional, parcela relativa a empenagem
vertical
C,s - Inclinag@o da curva de momentos

laterais da aeronave

D — Forca de arrasto, (N)

K — Fator de proporcionalidade

L — Forca de sustentagdo, (N)

My — Momento Fletor Resultante, (Nm)
Re — Numero de Reynolds

P, — Poténcia disponivel, (W)

P — Poténcia no eixo do motor, (W)

P, — Poténcia requerida, (W)

Rs — Razdo de subida da aeronave, (m/s)
Rd — Razio de descida da aeronave, (m/s)
R,.i, — Raio de curvatura minimo, (m/s)
S — Area da asa, (m?)

Swer — Area molhada da aeronave, (m?)
S10 — Comprimento de pista necessario
para decolagem, (m)

Sur - Area da empenagem horizontal (m?)
Syr - Area da empenagem vertical (m2)
Spo— Comprimento de pista necessario
para pouso, (m)

T,— Tragdo disponivel, (N)

T,— Tragao requerida, (N)

T4, - Tragdo disponivel para uma
determinada altitude, (N)

Vur — Volume de cauda horizontal

Vyvr— Volume de cauda vertical

W — Peso da aeronave, (N)

o - angulo de ataque, (graus)

¢ - Fator de efeito solo

1 — coeficiente de atrito

n, — rendimento da hélice

p - Densidade do ar na altitude, (kg/m3)
oo - Densidade do ar nivel do mar, (kg/m3)
o — Tensao atuante, (MPa)

I' — Circulagéo ao redor da asa, (m2/s)
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1 - APRESENTACAO E PROJETO CONCEITUAL DA AERONAVE

1.1 — Apresentacio e objetivos da equipe

A equipe Wings composta por estudantes do curso de Engenharia Mecénica da
Universidade Asas, participa pela terceira vez consecutiva da competi¢do SAE-AeroDesign e
possui como objetivos principais demonstrar a comissido organizadora do evento o crescente
ganho de conhecimento nas disciplinas que contemplam a engenharia aerondutica, a
apresentacdo de um relatério de projeto que explica em detalhes toda a metodologia de
célculos e ensaios empregada para a defini¢cdo da aeronave e a possibilidade de concorrer em
condi¢des de igualdade com as principais equipes que participam da competicao.

1.2 — Projeto conceitual da aeronave

Esta secao mostra apenas alguns comentarios sobre o projeto conceitual adotado, para a
definicao do projeto conceitual a equipe deve ver as restricoes do regulamento da
competicao e aplica-las ao objetivo do projeto.

Como forma de obter uma aeronave competitiva e com excelentes qualidades de
desempenho, a equipe trabalhou com a finalidade de encontrar solugdes de projeto que
permitissem maximizar a carga (til transportada decolando no menor comprimento de pista
possivel com baixa velocidade de estol e conseqiientemente baixa velocidade de decolagem.

A concepcio da aeronave adotada teve como objetivos principais o aproveitamento
maximo das dimensdes do hangar, o aumento da relagao (7/W), a redugdo da carga alar (W/S),
a maximizacdo conjunta do alongamento e da drea da asa, a redugdo do arrasto total da
aeronave e a minimizacao do peso estrutural.

Ap6s a realizacdo do estudo de algumas possiveis configuragdes que atendessem os
requisitos desejados pela equipe, a opcdo foi por um monoplano de asa alta com forma
geométrica semi-eliptica, sistema propulsivo na configuracao “tractor”, trem de pouso modelo
triciclo e empenagem convencional com enflechamento negativo do profundor.

Todos os detalhes e justificativas para a escolha dessa configuracdo estdo explicados
no presente relatério de projeto que estd fundamentado em importantes referéncias
bibliogréficas da literatura técnica aerondutica.
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2 — ANALISE AERODINAMICA

2.1 - Escolha da forma geométrica da asa e do perfil aerodinamico utilizado

Com o objetivo de se encontrar a melhor configuracdo que atendesse as expectativas
da equipe, o critério de escolha da asa e do perfil aerodinamico utilizado foi fundamentado na
simulacdo de doze aeronaves diferentes com a combinacdo de quatro modelos de asa e de trés
perfis aerodindmicos.

A estrutura de simulacdo considerou um mesmo conjunto fuselagem/empenagem e
combinou cada um dos modelos de asa (trapezoidal, retangular, eliptica e mista), com os
perfis Eppler 423, Selig 1223 e Eplig (combinag¢do dos dois perfis). O objetivo desta
simulacdo foi encontrar a polar de arrasto de cada uma dessas aeronaves e determinar qual
seria a tracdo disponivel que permitiria uma decolagem com um peso total de 140N em um
comprimento de pista de 59m.

Figura 1 — Aeronave Escolhida.

Para cada uma das formas geométricas citadas, a equipe procurou utilizar o maximo
das dimensdes do hangar, além de trabalhar com o intuito de se obter um alongamento
préximo de 7 com uma drea de asa em torno de 1m?, pois dessa forma é possivel obter uma
asa com caracteristicas aerodindmicas préximas a do perfil escolhido e a0 mesmo tempo
reduzir a carga alar (W/S) que afeta muitos parimetros de desempenho e estruturais da
aeronave.

Dentre as formas geométricas propostas, a asa 1 é retangular, a asa modelo 2 é
préxima da forma eliptica visando obter a maxima eficiéncia aerodindmica a asa 3 é
trapezoidal e a asa 4 tem a forma mista com afilamento das pontas de forma a se reduzir o
arrasto induzido. A Tabela 1 apresentada a seguir mostra os resultados obtidos na simulacéo
realizada.
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Tabela 1 — Simulacio para escolha da asa e do perfil.

ASA| PERFIL |S (m? | AR |Polar de Arrasto Cp=Cdo+KCL* | Tp, (N)
1 Selig 1223 [0,9690 | 6,98 Cp=0,01998+0,0611C;> 34,67
1 | EPPLER 423 [0,9690 6,98 Cp=0,01980+0,0611C;> 37,07
1 |EpligS Ex EIn|0,9690 6,98 Cp=0,01990+0,0611C;> 38,99
2 Selig 1223 [0,9994 | 7,19 Cp=0,02470+0,0597C;> 34,34
2 | EPPLER 423 [0,9994(7,19 Cp=0,02460+0,0594C;> 35,96
2 |Eplig S Ex E In|0,9994 7,19 Cp=0,02465+0,0594C;> 37,80
3 Selig 1223 0,9795|7,33 Cp=0,02012+0,0583C;> 34,64
3 | EPPLER 423 |0,9795|7,33 Cp=0,02000+0,0583C;> 36,51
3 |Eplig S Ex EIn|0,9795|7,33 Cp=0,02006+0,0583C;> 38,11
4 Selig 1223 [0,9660| 7,00 Cp=0,01994+0,0610C,> 34,82
4 | EPPLER 423 |0,9660 |7,00 Cp=0,01980+0,0610C;> 37,13
4 |Eplig S Ex E In|0,9660 | 7,00 Cp=0,01987+0,0610C,> 39,06

A varidvel Tp presente na Tabela 1 representa a minima tracdo disponivel que garante
a decolagem da aeronave no limite de pista estipulado pela equipe (59m). Como serd
mostrado oportunamente no presente relatdrio, a hélice escolhida fornece uma tragdo
disponivel média durante a decolagem de 34,35N, portanto, é possivel observar nos resultados
que apenas uma das doze propostas estudadas possibilita atingir a meta inicial de 140N
desejada pela equipe.

Como forma de atender a expectativa, a equipe escolheu a asa e o perfil que permitem
a decolagem com o menor valor de tragdo disponivel, assim, a forma geométrica adotada para
a asa é a mista modelo 4 com o perfil Selig 1223.

A seguir sdo apresentados todos os célculos aerodindmicos para o modelo escolhido,
neste ponto € importante citar que estes mesmos célculos foram realizados para todas as
configuracdes estudadas e resultaram na Tabela 1.

2.2 — Aerodinamica do perfil e da asa finita

Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 2 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

O perfil Selig 1223 escolhido pela equipe possui boas qualidades para geracdo de
sustentacdo para a faixa de Reynolds geralmente encontrada em aeronaves que participam do
AeroDesign, 300000 < Re < 500000, no qual o ¢; maximo para este perfil € da ordem de 2,3
com um angulo de estol préximo de 13°. Esse coeficiente de sustentagdo proporciona 6timas
qualidades de desempenho da aeronave, permitindo normalmente uma elevada capacidade de
carga util e uma decolagem com um comprimento de pista reduzido.

Porém, € importante citar que as qualidades aerodinamicas do perfil diferem
consideravelmente das qualidades de uma asa finita ou de um avido como um todo. Assim, a
equipe realizou a corre¢@o dessas caracteristicas considerando as dimensdes finitas da asa.
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O processo de correcdo foi realizado a partir da determinacio do coeficiente angular
da curva C; x « da asa com a aplicacdo da Equagdo (1) segundo modelo apresentado por
Anderson [2].

a
a= )
1+(573-a,/7w-e- AR)

A varidvel ap = O,llOgrau'1 foi determinada a partir do célculo do coeficiente angular
da curva ¢; x a do perfil Selig 1223. Considerando que a asa possui envergadura b=2,68m e
uma area S :0,9994m2, o alongamento obtido foi AR=7,19. O fator de eficiéncia de
envergadura (e) foi estimado segundo citacdes de Anderson [1] no qual e=1 para asas com
distribuicdo eliptica de sustentacdo, como a forma geométrica da asa da aeronave Wings é
mista, a equipe adotou e=0,99 valor perfeitamente aceitivel uma vez que para asas
trapezoidais com média relacdo de afilamento e=0,98. Aplicando-se os valores apresentados
acima na Equacdo (1) obteve-se a = 0,0859grau.

A Figura 2 apresentada a seguir mostra a comparagdo entre as curvas C; xarda asa e ¢;
xa do perfil.

Cwrvas de Sustentacfio do Perfil e Asa Finita SELIG 1223
Re 393000

16

Coeficiente de Sustentaciio

-10 5 0 5 10 15 20

Angulo de Ataque (graus)

Figura 2 — Curvas ¢; xardo perfil e C;, x da asa finita.

A andlise da Figura 2 permite observar que o maximo coeficiente de sustentacdo da
asa € Crmgr= 1,79 e que o angulo de estol é préximo de 13°.

2.3 - Aerodinamica da empenagem

Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 2 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

Como forma de se reduzir o arrasto provocado pela empenagem, a equipe trabalhou na
obtencdo das menores areas das superficies de cauda capazes de prover com seguranca a
estabilidade e o controle da aeronave. A metodologia adotada foi o deslocamento do centro
aerodindmico da asa e conseqilentemente do CG da aeronave para uma posicdo 0,3m a frente
do centro do hangar e com o bordo de fuga do profundor localizado em uma posi¢do tangente
as paredes traseiras do hangar, dessa forma foi possivel realizar um aumento nos
comprimentos ly; e ly, entre centro aerodindmico do profundor e do leme até o CG da
aeronave, contribuindo de maneira satisfatéria para a reducdo de drea nas superficies da
empenagem.

A determinacgfo das areas minimas necessdrias para as superficies horizontal e vertical
da empenagem foi realizada com a aplicacdo das Equagdes (2) e (3) seguindo citacdes de
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McCormick [8], utilizando-se um volume de cauda horizontal Vy;=0,5 € um volume de cauda
vertical Vy,=0,05 com os comprimentos /g, = 1,274m e Iy, = 1,191m além da corda média
aerodinamica ¢ = 0,358m. Os resultados obtidos foram Sy; = 0,16m2 e Sy = 0,13m2.

L, -S
V — vt vt 2
Vi bS ()

Iy S
V — Ht Ht 3
Ht ES ()

Os perfis aerodinamicos selecionados para a empenagem sdo simétricos, sendo o
Eppler 169 para a superficie horizontal e o Eppler 168 para vertical. A Figura 3 apresentada a
seguir mostra a curva ¢; x para esses dois perfis; essas curvas foram utilizadas para a
determinagdo dos critérios de estabilidade da aeronave como serd apresentado mais adiante
neste relatério. Na Figura 4 € possivel verificar a forma geométrica final da empenagem da
aeronave Wings.

Curvas de sustentaciio do perfil E169 Cwrvas de sustentacio do perfil E168
Profunder - Re 224000 13 Leme - Re 311000
12 ’
].,l]  p———

o 10 —_— 3. /
<2 P ¢ T 08
25 08 £z /
- o -
g5 06 / S g 0@
) K [
i 7 E /
5 % 04 FEoaT—
27 &
Y02 il 02

00 T T 00 T T

0 5 10 15 0 5 10 15
Angulo de ataque (grans) Angule de ataque (gaus)

Figura 3 — Curvas ¢; xa para os perfis da empenagem.

Distribuicao de sustentacao ao longo da
envergadura do profundor
Método de Schrenk

80
%ER
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—— retangular \
——Schrenk

Forga de sustentacao (N/m)
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Figura 4 — Forma geométrica da empenagem.
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Para se obter as 4dreas calculadas, a equipe avaliou algumas configura¢des geométricas
que respeitassem as dimensdes do hangar obtendo uma superficie horizontal retangular e uma
vertical com forma trapezoidal tradicional. As principais dimensdes encontradas sdo by, =
0,70m, c¢,;p; = 0,25m, ¢ = 0,15m, ARy, = 3,09, by, = 0,437m, c,v; = 0,367m, c¢,v; = 0,180m e
ARy, = 1,42.

Segundo Anderson [1] € desejavel que o alongamento da superficie horizontal da
empenagem seja menor que o alongamento da asa, pois dessa forma, na eventual iminéncia de
um estol esta superficie ainda consegue exercer controle sobre a aeronave, € como pode-se
perceber este critério € atendido no presente projeto.

2.4 — Determinaciao da polar de arrasto da aeronave

Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 2 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

A polar de arrasto da aeronave Wings foi determinada de acordo com citacdes de
Anderson [1] que define que o coeficiente de arrasto total de uma aeronave completa pode ser
calculado da seguinte forma.

Cp=Cp +Cp, +C), 4)

Na Equagdo (4), o termo referente ao arrasto de onda Cp,, foi desprezado durante os
célculos pois o voo realizado no AeroDesign se caracteriza em subsOnico e de baixa
velocidade, situacdo na qual o arrasto de onda nao se faz presente.

O coeficiente de arrasto parasita Cpg foi obtido relacionando-se a drea molhada da
aeronave, a area da asa e o coeficiente de atrito de superficie conforme Equacao (5).

Swet
o C,, &)

Cpo =

Considerando a area da asa S:O,9994m2 e a area molhada Swet:f‘a,74m2 determinada
pelo software “solidworks” a partir do desenho em trés dimensdes da aeronave, com um valor
de Cp, sugerido por Raymer [10] para monomotores leves em regime de voo subsOnico de
0,0055, o resultado encontrado para o coeficiente de arrasto parasita foi Cpg=0,0247.

O coeficiente de arrasto induzido em funcao de C,* foi calculado pela aplicacdo da
Equacdo (6) considerando um fator de eficiéncia de Oswald, segundo recomendacgdes de
Anderson [1], ep = 0,75¢ = 0,7425.

2

C
Cp=—t—= ! .C,’=K-C,’ (6)
T-e,-AR T-e, AR

Com a aplicag¢do da Equacdo (6), o valor obtido para a constante de proporcionalidade
foi K=0,0597, e assim, a polar de arrasto da aeronave Wings é dada por:

C, =0,0247+0,0597-C,’ (7)

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



185

A curva resultante da aplicacdo da Equacdo (7) pode ser observada na Figura 6
apresentada a seguir.

Polar de arrasto das aeronaves simuladas

1,8
1,6
1,4
1,2

1
0.8 /
0,6 |

—— Retangular
04 / —

Coeficiente de sustentagao

/ —— Trapezoidal
0,2 — Mista |
0 ﬂ T T T
0 0,05 0,1 0,15 0,2

Coeficiente de arrasto

Figura 6 — Polar de arrasto da aeronave Wings.

O ponto A em destaque no grifico representa a mixima eficiéncia aerodindmica da
aeronave (/D) € como serd mostrado na andlise de desempenho, indica o C; necessario
para a realiza¢do de um voo com a minima tra¢do requerida e o méximo alcance. O valor de
C1. que corresponde a esta condicdo € obtido pelo cdlculo da Equacdo (8) apresentada a seguir.

N @®)

A méxima efici€ncia aerodindmica para a aeronave Wings (C;/Cp)uax = 13,05 indica
que para esta condi¢do de voo a aeronave € capaz de gerar 13,05 mais sustentacdo do que
arrasto.

Finalmente, o célculo da tracdo disponivel que resultou na selecdo da asa e do perfil
foi realizado com a solucdo da Equacgdo (9) para 7, considerando um peso total de decolagem
de 140 N e um comprimento de pista limitado a 59m.

1,44-W?
Spo =

= ©)
8- p ’ S ’ CLma’x ’ {T - [D + /,l ’ (W - L)]}O’7VLO

O resultado encontrado com a solugdo da Equacdo (9) para a aeronave escolhida foi
T=34,34N.

Todo o procedimento apresentado foi repetido para as outras configuracdes estudadas,
resultando nos dados apresentados na Tabela 1.
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3 - ANALISE DE DESEMPENHO

3.1 — Selecao do motor e escolha da hélice

Para a realizacao dessa analise, estudar o Capitulo 3 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodindmica e
Desempenho

A andlise de desempenho da aeronave Wings esta diretamente relacionada com a polar
de arrasto obtida e ao grupo moto-propulsor utilizado.

O motor escolhido pela equipe foi o OS.61FX devido a sua maior confiabilidade
operacional e pelo fato da equipe ja ter utilizado o mesmo em competicdes anteriores com
bons resultados.

Para a escolha e selecdo da hélice, a equipe realizou ensaios para se medir a tracio
estdtica em alguns modelos de hélices comerciais disponiveis no mercado e também avaliou a
variacdo da tracdo disponivel em funcdo da velocidade de voo a partir do modelo propulsivo
apresentado na Equacdo (10), que tem como base a poté€ncia no eixo do motor e a eficiéncia
da hélice em funcdo da razdo de avanco da aeronave.

T, = (10)

A Figura 7 apresentada a seguir mostra as curvas de tracio disponivel obtida para cada
uma das hélices avaliadas.

Tracio disponivel em fungiio da velocidade

40

\ =
30

—MA: 1385 [

\ By 135"
. AN
N

0 8 10 15 20 25 30 35

Tracio disponivel ()

Velocidade (m's)

Figura 7 — Ensaio de hélices para determinacao da tracio disponivel.

A tracdo estitica também foi estimada de forma analitica a partir do modelo
matemadtico proposto por Durand & Lesley [4] definido pelas Equacdes (11) e (12).

1L

K,, =57000- [1,97 - i} (12)
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O resultado obtido com a solug@o da Equacdo (11) fornece a tragdo estética em (Ib), e,
portanto, o mesmo foi convertido para (N) como forma de se obter o resultado no sistema
internacional de unidades (SI). A Figura 8 mostra a curva de eficiéncia das hélices estudadas
obtidas segundo o0 modelo proposto por Durand & Lesley [4].

Eficiéncia da hélice em funcéio daraziio de avanco
038
0 il
2 NI
©
% os 4 AN
g 4 ! \\
g7 )
. 02 / —APC 13"x4
4 — Mas 13"55"
0,1 —_——
d —Bolly 13 5"x5
0 T T T T
0 0,002 0,004 0,006 0,008 0,01
Razéo de avanco

Figura 8 — Curvas de eficiéncia das hélices em fungdo da razdo de avango.

Pela andlise da Figura 9, percebe-se que a hélice que fornece os melhores resultados
na faixa de velocidades necessdria para a decolagem da aeronave é a APC137x4”. Esta hélice
foi escolhida pela equipe e a mesma proporciona uma rotacio n=12500rpm com uma poténcia
no eixo de 1000W e uma eficiéncia maxima de 62% como pode ser observado na Figura 10.

3.2 — Calculo do peso total de decolagem

Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

O primeiro ponto avaliado pela equipe para a realizagdo da andlise de desempenho da
aeronave foi a determinacdo do peso total de decolagem em condi¢des de atmosfera padrao ao
nivel do mar. Segundo Anderson [3] o comprimento de pista necessdrio para decolar a
aeronave pode ser determinado a partir da Equacao (13) apresentada a seguir.

2
¢ _ 1,44 - W 1)

v g P S- CLmdx ‘{T - [D +u- (W - L)]}0,7VLO

A solugdo desta equacdo foi realizada limitando-se o comprimento de pista para a
decolagem da aeronave em 59m, sendo considerados os seguintes valores, g = 9,81m/s?, p =
1,225kg/m3 , 8 = O,9994m2 e Crmax = 1,79. O coeficiente de atrito entre as rodas e a pista
utilizado pela equipe corresponde a u = 0,1, os valores das forcas de sustentacdo e arrasto
foram determinados pelas Equacdes (14) e (15).

L==-p-(07-v,)-S-C, (14)

N | =

1
D=2p- 071, 5 (Cp+0-K-C,,°) (15)
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Para a solucdo das Equagdes (14) e (15) a velocidade de decolagem seguiu
recomendacdes da norma FAR-part23 [5] que determina por medidas de seguranga que vy =
1,2v,401, sendo a velocidade de estol calculada por:

(16)

7

Também ¢é importante observar que foi considerada a influéncia do efeito solo na
determinacdo da forca de arrasto, no qual a varidvel ¢ foi calculada seguindo recomendagdes
de McCormick [8] da seguinte forma:

2
_ [16-(n/b)] a7
1+[16- (h/b)]

Na solucdo da Equacdo (17) se considerou b = 2,68m e a altura da asa em relacdo ao
solo 4=0,26m o que resultou em um fator de efeito solo ¢=0,71.

A tracdo disponivel T foi determinada em fung@o da hélice APC 13”x4” utilizada pela
equipe que como pode se observar na Figura 9, para a velocidade (0,7v.9) seu valor é T =
34,35N.

Considerando que o termo [D + - (W — L)] representa a resisténcia ao rolamento da

aeronave durante a fase de aceleracdo, a equipe determinou o coeficiente de sustentacio ideal
para a decolagem como forma de minimizar o comprimento de pista necessdrio da seguinte
forma.

_T-ey-AR-u

v (18)

Lio

O resultado obtido pela Equagéo (18) foi ¢, = 1,185 e assim, o ngulo de incidéncia

da asa em relagdo a fuselagem necessario para a obtenc¢do desse C; € de aproximadamente 3°.
E importante citar que a notagdo 0,7v;, presente na Equacio (13) foi utilizada como
forma de se obter um valor médio das variaveis de decolagem em 70% de vyy.
A partir das consideragdes feitas, a equipe estimou o comprimento de pista para a
decolagem considerando um peso total de 140N e dessa forma obteve os seguintes resultados:
Vestor = 11,30m/s, vip= 13,56m/s, L = 65,40N e D = 4,63N fornecendo S;p= 59m.

3.3 — Curvas de tracio e poténcia disponivel e requerida
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

Uma vez determinado o peso total de decolagem ao nivel do mar, realizou-se o tracado
das curvas de tracdo e poténcia disponivel e requerida para trés altitudes diferentes, sendo /4 =
Om (nivel do mar), 2 = 800m e 2 = 1200m. A escolha dessas trés altitudes deve-se ao fato da
variagdo que geralmente ocorre na altitude densidade nos dias da competicdo e também como
forma de permitir a equipe uma avaliacdo global do desempenho da aeronave em diferentes
condicdes de voo.
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Para a determinacdo dessas curvas, a tracdo disponivel foi corrigida para a altitude de
acordo com a Equacéo (19).

T, =T, ﬁ (19)

0
A tracdo requerida para se manter um voo reto e nivelado ao nivel do mar foi
calculada através de Equacao (20).

T,=D= 'p'Vz'S'(CDO"'K'CLZ) (20)

N | =

A solucdo desta equagdo foi realizada com a variacdo da velocidade de 6m/s até
30m/s, com o coeficiente de sustentacdo requerido para cada velocidade calculado pela
Equacio (21) utilizando-se o peso total de decolagem de 140N calculado anteriormente.

¢, = @
p-v S

Para a variacdo da tracdo requerida com a altitude, o procedimento utilizado foi
exatamente o mesmo, porém foi considerado na solu¢do das Equagdes (20) e (21) a variacdo
da densidade do ar, onde foram utilizados p = 1,134 kg/m3 e p=1,090 kg/m3 respectivamente
para h~=800m e A=1200m.

As poténcias disponivel e requerida foram obtidas de forma direta pela aplicacdo das
Equagdes (22) e (23) para cada altitude avaliada.

P,=T, v (22)
P =T v (23)

Os gréficos resultantes da andlise realizada estdo apresentados a seguir na Figura 9.
Pela andlise das curvas, é possivel observar que ao nivel do mar, as velocidades minima e
mdxima da aeronave, sdo aproximadamente Vv, = 8,5m/s € v, = 26m/s, porém, como a
velocidade de estol calculada para 4 = Om € 11,30m/s, essa passa a ser a velocidade minima
da aeronave. Também € possivel observar que conforme a altitude aumenta os valores de v,z
aumentam e os valores de v,,;, diminuem, restringindo cada vez mais a faixa operacional da
aeronave.

Variacio da tracho com aaltitude Variagéio da poténcia com a altitnde

n 500
6 —1om || j;g
\ —1=800m /4
% \\ h=1200m| | g0
— 1=l g
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e £ 200 / N
= W\ M 150 4| —h=0m \\
S0 7| —1=1200m
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Velocidade (m's)
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Figura 9 — Curvas de tracdo de poténcia disponivel e requerida.
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Outro ponto importante da andlise das curvas de tracdo e poténcia é com relacio a
andlise das velocidades de minima tracdo requerida que representa um voo com mdaxima
eficiéncia aerodindmica (L/D),,;. € a velocidade de minima poténcia requerida obtida na
condi¢do (L*”/D). Para a aeronave Wings, essas velocidades foram determinadas para cada
uma das altitudes estudadas da seguinte forma:

W 1/2 K 1/4
vTrmin = ( ‘ ] : (_j (24)
p-S CDO

W 1/2 K 1/4
VPrmin = — ’ (25)
p-S 3-Cpo

A velocidade que minimiza a tracdo requerida representa a realizacdo de um voo com
méximo alcance (maior distancia percorrida para uma dada quantidade de combustivel) e a
velocidade que minimiza a poténcia requerida indica um voo com méixima autonomia (maior
tempo de voo para uma dada quantidade de combustivel). Os resultados obtidos estdo
apresentados a seguir na Tabela 2.

Tabela 2 — Determinagao das velocidades de maximo alcance e maxima autonomia.

h(m) Virmin (M/S) (alcance) Vprmin (M/S) (autonomia)
0 18,86 14,33

800 19,60 14,89

1200 19,99 15,19

3.4 — Desempenho de subida da aeronave
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

A andlise das caracteristicas de subida foi realizada a partir do cédlculo da razdo de
subida da aeronave considerando a sobra de poténcia obtida nos gréficos da Figura 9 para as
altitudes avaliadas. Segundo Anderson [3], a razdo de subida é determinada da seguinte
forma.

P, -P
- 26
W (26)

Rs =

A solugdo da Equacgdo (26) foi realizada para cada valor de velocidade utilizado na
determinacdo das curvas de poténcia considerando o peso total de decolagem. O gréfico
resultante da andlise estd representado na Figura 10.
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Polar de velocidades (subida)
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Figura 10 — Polar de velocidades (subida).

Pela andlise da Figura 12, pode-se perceber que ao nivel do mar (4=0) a maxima razao
de subida da aeronave € Ry,,4,=1,83m/s.

O angulo de subida que proporciona a maxima razdo de subida foi calculado pela
Equacido (27) apresentada a seguir.

R .
9Rsma’x = arclg(ﬂj (27)
Vi

]

O resultado obtido para (2 = Om) foi € = 6,52°, assim, percebe-se que com 0 peso
méximo de decolagem esse angulo é muito pequeno e determina um ponto muito importante
para se definir a técnica de pilotagem com o objetivo de se evitar o estol da aeronave nos
instantes iniciais que sucedem a decolagem.

3.5 — Desempenho de planeio
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

Para o desempenho de descida da aeronave Wings foram calculados os valores do
angulo de planeio, da velocidade de planeio, da velocidade horizontal e da razdo de descida da
aeronave em uma condi¢do de maximo alcance. Esses pardmetros foram determinados a partir
das Equagdes (28), (29), (30) e (31) apresentadas a seguir.

8Y LD (28)

v, = |2:W -cosy (29)
p-S-C,

Vv, =V, Cosy (30)
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RD=vp-sen7 (31

Na Equacdo (29), o valor de Cy, utilizado foi o obtido através da polar de arrasto da
aeronave para uma condi¢cdo de maxima efici€éncia aerodinamica (ponto A da Figura 7). A
solugdo dessas equagdes forneceu os seguintes resultados para o voo de descida da aeronave:
y=4,39° v, = 18,82m/s, v, = 18,77m/s, Rp = 1,44m/s.

3.5 — Desempenho de decolagem
Para a realizacao dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodindmica e
Desempenho

Nesse ponto da andlise, a equipe repetiu a utilizacio da Equacdo (13), porém
considerando a variacdo da altitude (Om, 800m e 1200m) e do peso de decolagem entre 70N e
0 peso maximo de decolagem na altitude em incrementos de 10N. Esse procedimento foi
realizado como forma de se prever o comprimento de pista necessario para decolar a aeronave
em diversas condicdes de peso e altitude. Os resultados dessa andlise podem ser verificados
no gréfico da Figura 11 apresentada a seguir.

Variaciio do comprimento de pista para decolagem em funcéo do
peso da aeronave
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Comprimento de pista para decolagem (i)

Figura 11 — Peso total de decolagem em funcio do comprimento de pista.

Pela anélise do gréfico, é importante observar que conforme a altitude aumenta, o peso
total de decolagem é cada vez menor para um limite de pista de 59 metros, esse fato é
diretamente percebido no tracado do gréfico de carga ttil em funcdo da altitude-densidade, ou
seja, quanto maior a altitude menor € a capacidade de carga da aeronave para um determinado
comprimento de pista.

3.5 — Desempenho de pouso
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

Para a andlise do desempenho da aeronave durante o pouso, a equipe seguiu a
recomendacdo da norma FAR-part 23 [5] e adotou uma velocidade de aproximacdo de

1,3V,s01, Segundo Anderson [3], o comprimento de pista necessario para o pouso é calculado
por.
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1,69-W?*

S =
o g ’ p ’ S : CLmu'x ’ [D + ﬂ : (W - L)]OJVPU

(32)

Na Equacido (32), é importante observar que também se considerou um valor médio
em O,7Vp0.

Esta equacdo é similar a utilizada para a andlise de decolagem, porém durante o pouso,
a tracd@o disponivel € nula 7= ON uma vez que no instante em que a aeronave toca o solo o
piloto reduz a tra¢do a uma condi¢io de marcha lenta do motor.

Considerando o peso maximo total calculado de 140N para o projeto, a Equacdo (32)
foi solucionada para condi¢des atmosféricas ao nivel do mar, com o coeficiente de atrito x# =
0,1 e o resultado foi Spyp=93,50m, o que garante o pouso dentro do limite de 122m estipulado
pelo regulamento da competi¢ao.

Tal como para o desempenho de decolagem, a equipe avaliou as caracteristicas de
pouso em diversas condi¢cdes de peso e altitude (Om, 800m, 1200m), obtendo como resultado
o grafico mostrado na Figura 12.

A andlise do gréfico permite observar que para um determinado peso, quanto maior a
altitude maior é o comprimento de pista necessario para o pouso.

Variaciio do comprimento de pista para pouso em funciio do
peso da aeronave
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Figura 12 — Varia¢do do comprimento de pista para pouso em func¢do do peso total da
aeronave.

3.8 — Determinacao do diagrama v-n de manobra
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

O Diagrama v-n de manobra da aeronave Wings foi obtido mediante a aplicacdo da
norma FAR-part23 [5] e recomenda¢des de Raymer [10] e Roskam [11].

Com o objetivo de se obter uma boa eficiéncia estrutural, a equipe optou em utilizar
como fator de carga limite o menor valor possivel. Segundo recomendac¢des de Raymer [10] o
fator de carga para aeronaves leves subsonicas € 2,5 < n,. < 3,8, para o projeto Wings foi
utilizado n,,4,=2,5, minimo valor da faixa, pois assim € possivel durante a andlise estrutural
obter a estrutura mais leve e que resista com seguranca as cargas atuantes durante o voo.
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Seguindo as orientagdes presentes na norma FAR-part23 [5], o fator de carga dltimo, a
velocidade de manobra, a velocidade de mergulho e o fator de carga limite negativo sdo
determinados pelas Equacdes (33), (34), (35) e (36), respectivamente.

n, =15-n. (33)
N (34)
v, =125y . (35)
Nye =041, 0 (36)

Os resultados foram obtidos para o nivel do mar e sdo respectivamente n,,e = 3,75,
nue = —1,5, ¥ = 17,8m/s € Niime = -1,0.
O diagrama v-n de manobra obtido estd apresentado na Figura 13 mostrada a seguir.

Diagrama v-n de manobra
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- 4
2 30 B, * 1 fim+ C
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§ 1,0 :
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h’.ﬁ 0,0 1 T T T T T
1.0 5 15 20 'iim-_ 25 301D 35
) E .
= T ommommommomm omEmomm e nllh-
22,0
Velocidade (m/s)

Figura 13 — Diagrama v-n de manobra da aeronave Wings.

3.9 — Raio de curvatura minimo
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodindmica e
Desempenho

Uma vez definido o diagrama v-n, a equipe realizou o cdlculo para a determinacio do

raio de curvatura minimo e para o maximo angulo permissivel para a inclinacdo das asas
durante a realizacdo de uma curva. A formulagdo utilizada é proposta por Anderson [1] e as

equacgdes sdo as seguintes.
Vo = | WD) (37)
p-(TIW)
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[ 4k.C
= [p-— D0 (38)
anm (T/W)2

_ 4-K-(W/S) (39)

g p-(TIW)[1=4-K-Cpy [(W/S)?

! j (40)
anL’n

Nas equagdes apresentadas o valor da tracdo disponivel foi considerado para a
velocidade de estol na altitude em estudo e os resultados obtidos estdo apresentados na Tabela
3.

min

o= arccos(

Tabela 3 — Determinacgao do raio de curvatura minimo e do maximo angulo
de inclinag@o das asas.

h(m) VRmin(10/S) NRmin(@'S) | Rimin(m) P (°)

0 10,81 1,38 12,60 43,36
800 11,31 1,37 13,82 43,32
1200 11,58 1,37 14,50 43,29

3.10 — Envelope de voo e teto absoluto
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodindmica e
Desempenho

O Envelope de voo da aeronave Wings foi tracado com o objetivo de se ter um
panorama geral da faixa de velocidades na qual a aeronave pode operar em diversas altitudes
de voo.

A envoltéria do envelope de voo foi obtida com os valores de vy, € V4 Obtidos nas
curvas de tracdo considerando uma andlise realizada em diferentes altitudes até que a tracdo
disponivel se tornasse igual a requerida, determinando assim o teto absoluto de voo da
aeronave. E importante observar que o envelope de voo representado na Figura 16 possui um
limite aerodinamico definido pela variagdo da velocidade de estol com a altitude e um limite
estrutural definido pela variacdo de velocidade da manobra com a altitude.

O teto absoluto de voo da aeronave Wings é 5200m e o envelope de voo obtido estd
apresentado na Figura 14.
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Figura 14 — Envelope de voo da aeronave Wings.

3.11 — Grafico de carga til em funcio da altitude-densidade
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 4 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodinamica e
Desempenho

O desenvolvimento analitico para obtencdo do grafico de carga 1til em funcdo da
altitude-densidade foi fundamentado no desempenho de decolagem da aeronave com a
utilizacdo da Equacdo (13), onde o comprimento de pista mdximo foi fixado em 59m, os
valores das forcas de sustentacdo e arrasto foram calculados para a altitude desejada e a tracdo
disponivel corrigida para esta mesma altitude através da Equacdo (19).

Todo este processo foi implementado em uma planilha com a altitude variando entre
Om e 2300m em incrementos de 100m e o peso total de decolagem foi obtido para cada
altitude de forma que o comprimento de pista para a decolagem resultasse em 59m.

Conhecido os valores do peso total de decolagem para cada altitude avaliada, a equipe
subtraiu o peso vazio da aeronave (40N) e dividiu o resultado pela aceleracdo da gravidade
para encontrar a carga util em kg para cada uma das altitudes avaliadas.

O grifico de carga util obtido esta representado na Figura 15, onde percebe-se que em
Sao José dos Campos A=750m, a aecronave Wings € capaz de transportar uma carga util de
9,10kg. Os pontos calculados foram linearizados e a equagdo resultante é.

C, =10,154—0,0013-h 41)
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Cargautll em funciio da altitude-densidade
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Figura 15 — Gréfico de carga 1til em funcdo da altitude densidade.
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4. ANALISE DE ESTABILIDADE ESTATICA

4.1 Localizacao do centro de gravidade
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 5 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Estabilidade e
Estruturas

O centro de gravidade da aeronave Wings estd localizado em uma faixa compreendida
entre 23% e 30% da cma. Essa faixa de valores foi utilizada para o ajuste do CG de acordo
com a carga transportada e o valor da posicao do CG para a aeronave vazia e carregada foi
obtido com a aplicacdo da Equacdo (42) que relaciona os momentos gerados pelo peso
individual de cada componente da aeronave com o peso total da mesma.

SW-d

hCG - ZW

(42)

A Equacdo (42) foi solucionada considerando uma linha de referéncia localizada no
nariz da aeronave e os resultados obtidos para a aeronave vazia e com carga maxima de
decolagem foram respectivamente hcg, = 0,15m que corresponde a 30% da cma e heg, =
0,115m que corresponde a 23% da cma.

4.2- Estabilidade longitudinal
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 5 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Estabilidade e
Estruturas

De acordo com Anderson [3], a estabilidade longitudinal esttica de uma aeronave é
obtida quando o coeficiente angular da curva Cycg x o € negativo e o primeiro ponto desta
curva € positivo, ou seja, dC,,.; /da <0 e Cyp>0.

Para o tracado da curva Cycg x a da aeronave Wings, a equipe utilizou a Equacio (43)
sugerida por Anderson [3].

Cuce =Crae +Cp - (heg —h, )=V, -Cp, (43)

O coeficiente de momento ao redor do centro aerodinimico, bem como os coeficientes
de sustentagdo a asa e do profundor em funcio do angulo de ataque foram obtidos pela anélise
das Figuras 2, 4 e 16. Neste ponto € importante citar que a curva Cr, X « também estd
corrigida para a envergadura finita do profundor em que o centro aerodindmico do perfil Selig
1223 esta localizado a uma distancia h,. = 0,125m a partir do bordo de ataque, ou seja, 25%
da cma.
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Figura 16 — caracteristicas aerodinamicas da asa e das superficies da empenagem.

O resultado obtido com a aplicagdo da Equagdo (43) pode ser observado na Figura 17.

Curvas Cmceg x alfa para estabilidade longitudinal estatica
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Figura 17 — Coeficiente de momento ao redor do CG em fun¢do do angulo de ataque.

Pela andlise da figura € possivel observar que a aeronave Wings possui estabilidade
longitudinal estitica e o &ngulo que proporciona a trimagem da aeronave € 2,3°.

O ponto neutro que delimita a posicdo traseira do CG e a margem estdtica que
representa o passeio do CG para se garantir a estabilidade longitudinal foram obtidos com a
solugdo das Equacdes (44) e (45).

a, 0€

hn—hac+VH-;-(1—£j (44)

m, =h, —hg (45)

Os resultados obtidos foram 4, = 0,233m em relacdo ao bordo de ataque da asa, que

corresponde a 46,63% da cma e m, = 0,0831m, indicando que enquanto o CG estiver
posicionado a frente do ponto neutro, a aeronave € longitudinalmente estavel.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplica¢des ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



200

4.3 — Estabilidade direcional
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 5 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Estabilidade e
Estruturas

O critério necessdrio para a estabilidade direcional de uma aeronave € garantir que o
coeficiente angular da curva Cn x f seja positivo, ou seja, C,; =dC, /df >0. Segundo Nelson

[9], o valor de Crgpode ser obtido pelo cilculo da Equacdo (46).

Cn[)’ = Cnﬁwf + Cn[)’V (46)

O primeiro termo do lado direito da Equacdo (46) representa os efeitos da asa e
fuselagem, e o segundo a influéncia da superficie vertical da empenagem. Os valores de Crnpur
e Cnpvforam calculados pelas Equacgdes (47) e (48).

_ SF 'lF

Cnﬁwf - Kn KRL SW b (47)
do

Cnﬁv =Vy -1y -ay, '(1"'%] (48)

Os valores de Kn=0,04 e Kre =1 foram obtidos em graficos empiricos presentes em
Nelson [9], S = 0,122m? representa a drea projeta da fuselagem e [F = 0,925m o
comprimento da fuselagem, o coeficiente angular a,, = 0,066grau-! foi obtido a partir da curva
CL x o para a superficie vertical da empenagem representada na Figura 4. A relacdo
n, - (1+ do/dp) foi estimada segundo USAF [12] pela Equagio (49).

n, - (1 + d—o-] =0,724 43,06 - (SV’—/SWJ +0,4- Zy +0,009- AR, (49)
dp l+cosA -

A Equacio (49) foi solucionada considerando Svi = 0,13m?, Z, = 0,07045m , dr =
0,165m e A=0° pois ndo ha enflechamento na asa.

A partir das consideragGes feitas, o valor de Cng = 0,162grau-! encontrado garante a
estabilidade direcional estatica da aeronave Wings. A Figura 18 apresentada a seguir mostra a
variacdo do coeficiente de momento C»em fung@o do angulo £ para uma perturbagdo variando
entre —6° e +6°, e pela andlise do grafico, € possivel observar que ap6s qualquer perturbacao
sofrida a aeronave possui a tendéncia de retornar a sua posi¢ao de equilibrio.

Coeficiente de momento direcional ao redor do CG

ecional

Coeficiente de momento dir
s
-

Angulo divecional (graus)

Figura 18 — Estabilidade direcional estética.
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4.4 Estabilidade lateral
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 5 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Estabilidade e
Estruturas

A verificacdo da estabilidade lateral da aeronave Wings foi realizada a partir de
citagdes de Ly [7], no qual a relagdo dC, /df=C 15 deve ser ligeiramente negativa. O calculo

foi realizado segundo a aplicacdao da Equacdo (50).

.[:/ZC)' d,
CLﬂ=—2'a'(0'T (50)

Na Equacdo (50), ¢ = 1° representa o angulo de diedro da asa e o resultado encontrado
para Cipfoi -0,01504grau -1, indicando a estabilidade lateral da aeronave.
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5. ANALISE ESTRUTURAL

5.1 Distribuicao de sustentacao ao longo da envergadura da asa
Para a realizacio dessa analise, estudar o Capitulo 2 do Livro Fundamentos de
Engenharia Aeronautica com Aplicacoes ao Projeto SAE-AeroDesign: Aerodindmica e
Desempenho

Como primeiro ponto para a andlise estrutural da asa, a equipe determinou a
distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura a partir da aplicagcdo do teorema de
Kutta-Joukowski com a aplicacdo da Equacdo (51).

Ly)=p-v-T'(y) 61y

A solucdo desta equacdo foi realizada para condicdes de atmosfera padriao ao nivel do
mar considerando a velocidade de manobra da aeronave obtida no diagrama v-n e a circulagcao
foi calculada para uma distribuicdo eliptica de sustentacdo a partir da teoria da linha
sustentadora de Prandtl como mostra a Equacgéo (52).

I(y)=T, - p{%%j (52)

A circulag@o no ponto médio da asa foi calculada pela aplicacdo da Equagdo (53) com
a forca de sustentac@o obtida em funcdo do peso total da aeronave e do fator de carga limite
positivo pela aplicagdo da Equacgao (54).

r=—r~t (53)
pv-b-rx
L=n,, W (54

A distribuicdo de sustentagcdo ao longo da envergadura da asa da aeronave Wings pode
ser observada na Figura 19 apresentada a seguir.

Distribuicao de sustentacao ao longo da
envergadura da asa
Método de Schrenk
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Figura 19 — Distribui¢@o de sustentacdo ao longo da envergadura da asa.
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5.2 Dimensionamento estrutural das longarinas da asa
Para a realizacio dessa analise, aplicar conceitos fundamentais de resisténcia dos
materiais e estruturas aeronauticas.

A asa da aeronave Wings possui duas longarinas tubulares de fibra de carbono com
diametro externo de 24mm e espessura de parede de 1,5mm. O célculo da tensdo atuante para
a verificacdo dos critérios de flexdo foi realizado com a aplicacio da Equacdo (55)
apresentada a seguir que relaciona o momento fletor atuante na raiz da asa com as
propriedades geométricas e de momento de inércia da se¢do transversal do tubo.

O.=_MFmdx'y (55)

1

O momento fletor médximo atuante na raiz da asa foi determinado considerando o
carregamento resultante da distribuicdo eliptica obtida na Figura 21. A analise foi realizada
para a semi-envergadura da asa e a carga equivalente foi aplicada no centréide do quarto de
elipse. Como forma de validar o cdlculo, a equipe realizou um ensaio estatico para verificar a
resisténcia a flexao através de uma simulagdo do carregamento na semi-envergadura da asa.
Para a realizacdo do ensaio, os pesos foram distribuidos ao longo da semi-envergadura da asa
até um carregamento total de 200N, e nesta situacdo, a estrutura resistiu bem a solicitacdo
aplicada. A Figura 20 apresentada a seguir mostra o modelo para a determinacdo do momento
fletor na raiz da asa.

-------------- 1166.28N/m

\

0,569m

1.34m

Figura 20 — Modelo para determinagdo do momento fletor e fotografid do ensaio realizado.

A partir da determina¢do do momento fletor méximo Mp,4 = 99,524Nm, o célculo foi
realizado considerando-se o0 momento de inércia total da secdo transversal das duas longarinas
resultando em uma tensdo atuante igual a 88,60MPa, que comparada com a tensdo de ruptura
da fibra de carbono de 900MPa garante uma margem de segurancga de 10,15.

5.3 Dimensionamento do trem de pouso
Para a realizacio dessa analise, aplicar conceitos fundamentais de resisténcia dos
materiais e estruturas aeronauticas.

Para o dimensionamento estrutural do trem de pouso, a andlise de cargas foi
fundamentada nos requisitos da norma FAR—part23 [5] onde se considerou para a andlise o
peso maximo de decolagem e um pouso realizado com o trem de pouso principal. A
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disposi¢do do trem de pouso foi realizada segundo cita¢des de Kroes & Rardon [6] onde 15%
do peso € aplicado ao trem do nariz e 85% no trem principal. A andlise realizada avaliou os
critérios de resisténcia quanto a flexdo e foi considerada uma secio transversal retangular do
trem de pouso principal com a aplicacdo de um fator de carga igual a 2,15 no instante do
pouso e o material utilizado € fibra de carbono. A tensdo atuante obtida foi de 157,5MPa que
fornece uma margem de seguranga de 5,71. O trem do nariz foi confeccionado em aco com
secdo circular de didmetro igual a Smm e resistiu muito bem as cargas atuantes durante o
taxiamento e operagdes de decolagem e pouso. A Figura 21 apresentada a seguir mostra o
modelo utilizado para a determinacdo da resisténcia a flexdo do trem de pouso principal da
aeronave Wings.

von Mises (Nin'2) URES (mm)

28144008 348184000

I 347324000

| 2884e+000

28724008
24284008

21864008
. 2596e+000
194384008
_ 23084000
17004008
| 20194000
| 145784008
| 17314000
| 121484008
| 144264000
97154007

| 1454e+000
. 726664007

48584007
24284007
43354003

—PLinte e resisténcia: 35162008

| 855001

57698001
28842001
1.0002-030

Figura 21 — Modelo da andlise estrutural do trem de pouso.

5.4 Estrutura da empenagem e da fuselagem
Para a realizacao dessa analise, aplicar conceitos fundamentais de resisténcia dos
materiais e estruturas aeronauticas.

A estrutura da empenagem da aeronave Wings foi totalmente construida com a
utilizacdo de isopor e madeira balsa formando uma estrutura rigida. A forma geométrica da
superficie vertical € trapezoidal com 40% de sua area destinada ao leme de direcdo. Essa drea
de controle foi determinada através da experiéncia adquirida pela equipe em competi¢des
anteriores. A superficie horizontal € totalmente mdvel, a fixacdo com o “tail boom” foi
realizada de forma a evitar vibracdes excessivas garantindo que nido ocorra o fendmeno de
“flutter” através do acoplamento de um tubo de fibra de carbono articulado.

A fuselagem foi construida com a utilizacdo de aluminio, o “tail boom” possui se¢do
tubular de fibra de carbono com espessura de parede de 2mm e foi fixado por dois pontos de
conexdo em uma estrutura trelicada na parte traseira da fuselagem. Esse sistema de fixacdo se
mostrou muito eficiente durante os testes de voo apresentando boa resisténcia mecénica e
baixos niveis de vibracdo. A parede de fogo para a fixacdo do grupo moto-propulsor foi
construida com uma base tnica em nylon acoplada diretamente a parte frontal da fuselagem
propiciando seguranca e grande facilidade de manutencao.
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won Mises (Nim*2) URES (mim)

3.923+007 5.4692-001

- 3.289e+007 | 45580001
. 29476007
- 4.102e-001
L 261684007
- 35482001
L 22688007
| 31808-001
| 1 9626007
| 2735001
| 1 6352007
L 2.2792-001
L 1 3098+007

. 9.819e+006 L 1.823e-001

B.551e+006
3.284e+006
1 B60e+004

91152002
W 's 4.5586-002
—P Limit= d resisténcie 9.6512+007 1.000e-030

Figura 22 — Modelo da andlise estrutural da Fuselagem.

L 1.367e-00

5.5 Dimensionamento dos servos

Os servos-comandos utilizados na aeronave da equipe Wings sdo da marca Futaba modelos
S3004 ou S3003 com um torque maximo de 0,32Nm e uma for¢a tangencial de aproximadamente
35N, para o comando do profundor utilizou-se o servo S3305 com uma forca tangencial de 75N.

Esses servos foram selecionados de acordo com recomendagdes presentes na pagina
eletronica da Futaba e durante os testes de voo, todas as superficies da aeronave responderam
prontamente ao comando aplicado e suportaram todos os esforcos aerodindmicos em diversas
condicdes de voo, o que garantiu a eficiéncia e a seguranga dos mesmos.

. Fundamentos da Engenharia Aerondutica com Aplicagdes ao Projeto SAE-AeroDesign:
Estabilidade e Estruturas — Luiz Eduardo Miranda José Rodrigues



206

6. CONCLUSOES

Como conclusdes do projeto desenvolvido pela equipe Wings pode-se citar que a
expectativa inicial de 140N do peso total de decolagem foi obtida resultando no sucesso
previsto para a aeronave desejada, com isso, a equipe espera obter bons resultados na
classificagdo final da competicao.

Também € importante ressaltar todo o aprendizado adquirido com a realizagdo dos
ensaios estruturais da aeronave, que embora realizados apenas de forma qualitativa,
permitiram a equipe a comprovagdo visual dos fendmenos mais importantes relacionados a
estrutura da aeronave.

Também neste ano a equipe procurou melhorar os pontos com maior deficiéncia
técnica e trabalhou mais focada nos pardmetros de estabilidade e estruturais da aeronave
obtendo caracteristicas mais precisas de estabilidade e reduzindo consideravelmente o peso
vazio da aeronave através da aplicacdo de materiais leves, com boa resisténcia mecanica e
com um dimensionamento correto dos principais componentes estruturais da aeronave.

Durante todos os testes de voo realizados até o presente momento, a aeronave
apresentou excelentes qualidades de desempenho e estabilidade, mostrando que o projeto
aerodindmico e estrutural desenvolvido estd com boa margem de confiabilidade e que as
teorias estudadas foram aplicadas de forma correta.

Figura 23 — Testes de Voo.
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