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RESUMO

O projeto SAE AERODESIGN, tem como objetivo desafiar graduandos de engenharia a
projetar acromodelos cada vez mais avangados para a competi¢do anual, influenciando assim,
no desenvolvimento do conhecimento de estudantes e do meio cientifico. Para melhoria nos
projetos, cada sistema do aeromodelo possui uma area de estudo, e cada parte dele também ¢
avaliada separadamente. Para Torembeek (1976), os primeiros arranjos de um avido devem
estar relacionados com a sua fuselagem, pois ela representa um componente critico para o
conceito final e o seu design deve ser previamente estabelecido. Vale ressaltar ainda, que a
fuselagem esta conectada diretamente com todos os componentes e sistemas da aeronave,
tornando-a sujeita a carregamentos diversos em diferentes condi¢des de voo. Desta forma,
uma analise estrutural cuidadosa deve ser feita para garantir a integridade dela, tanto em
situagdes de voo, quanto em situagdes de pouso. Como até o ano de 2017 a Equipe Masbah
Aerodesign nao possui muito conhecimento a respeito do estudo dimensional de fuselagem,
dentro do estudo da area de “Cargas e Estruturas” da competicdo, este trabalho tem como
objetivo: realizar um estudo dimensional da fuselagem utilizada no aviao de 2015, buscando
pontos de melhorias. A revisdo literaria focada em requisitos de design das normas FAR-
PART 23 e CS-VLA servem como ponto de partida para analisar a estrutura da fuselagem de
um avido. Especificando ainda, a fun¢do do avido, verificando as propriedades dos materiais
de sua estrutura e encontrando os carregamentos que ele estd exposto tém-se os inputs
necessarios para a Simulacdo de Elementos Finitos no soffware Ansys. Com uma malha
adequada e as condigdes de contorno aplicadas no modelo, encontraram-se alguns pontos de
melhorias, como por exemplo: a parte posterior da fuselagem (estrutura que conecta a parte
anterior da fuselagem com as superficies estabilizadoras), a qual mostrou um deslocamento
elevado, podendo afetar a estabilidade do avido em condi¢des de voo ou entdo o elevado
estresse de tragdo encontrado no ponto de fixagdo do trem de pouso principal levando a
estrutura a um possivel dano em situagdes de pouso.

Palavras-chave: Analise estrutural. Fuselagem. AeroDesign.
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1 INTRODUCAO

O principal objetivo da competicdo SAE AERODESIGN - categoria regular — ¢
desenvolver um avido totalmente novo a cada ano, capaz de realizar baterias de voos com
certa quantia de peso em seu compartimento de carga, sem sofrer danos. Decorrente disso
surge o desafio de cada equipe desenvolver novos conceitos, materiais € pesquisas na area

para se tornar mais competitiva.

Influenciadas pela nova regra de cota maxima de participantes da competicio SAE
AERODESIGN aplicada a partir de 2015, as diversas equipes buscam anualmente aperfeigoar
seus projetos para se tornarem mais competitivas a cada edig¢do. Para isso, elas devem, além
de garantir inumeras baterias de voos concluidas com sucesso pelos seus avides, defender e

comprovar com base em seus novos relatorios de que forma a aeronave foi projetada.

As diversas areas de projeto avaliadas pela comissdo técnica envolvem uma linha de
pesquisa bem especifica, dentre elas existe a area denominada “Cargas e Estruturas”,
responsavel por garantir que a estrutura dos componentes da aecronave suporte os esforcos aos

quais ela estara exposta durante o trajeto de voo.

A estrutura da fuselagem pode ser considerada uma das mais importantes, pois a ela
conectam os todos os sistemas ou estruturas secundarias de uma aeronave, o que faz surgirem
esfor¢os de diversos pontos. Outro fato que a torna importante ¢ que nela estard alojado o
material em transporte, por exemplo, pessoas em avides comerciais. Tudo isso exige um
dimensionamento da estrutura da fuselagem exato e seguro, para tornar a aecronave confiavel e
capaz de realizar seu trajeto mesmo em situagdes adversas de voo, como rajadas de vento e

perturbagdes.

A partir disso, o trabalho em questdo faz uma analise dimensional da estrutura da
fuselagem utilizada no avido de 2015 da Equipe MasBah AeroDesign, desenvolvendo a
sequéncia de equagdes necessarias para calcular todos os esfor¢os atuantes nela, seguindo a
norma europeia CS-VLA e a norma americana FAR-PART23 que segundo Stinton (1983),
garante a certificagdo do avido em qualquer lugar do mundo. Além disso, também, se avalia o

dimensionamento desta fuselagem para uma possivel melhoria.
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1.1  TEMA

Este trabalho tem como tema realizar um estudo do dimensionamento da estrutura de
uma fuselagem utilizada na aeronave de 2015 da Equipe MasBah AeroDesign, realizando

uma sequéncia de atividades necessarias com base em metodologia conhecidas.

1.2 PROBLEMA DE PESQUISA

Ano ap6s ano a competicdo SAE AERODESIGN vem ficando mais acirrada com a
cota maxima de participantes, € a Equipe MasBah de AeroDesign vem conseguindo manter a
classificacdo para o ano seguinte, porém tem dificuldades de conquistar uma boa colocagdo
frente as fortes equipes que participam. Um tema que dificulta a pontuacdo da equipe e a area

de Cargas e Estruturas.

A partir disso, surge a necessidade de seguir algumas metodologias existentes para
analisar a estrutura da aeronave da equipe e dentro deste contexto avaliar o dimensionamento
da estrutura de uma fuselagem fabricada por ela, vendo que seu dimensionamento pode estar

afetando diretamente na confiabilidade do componente estudado.

A partir da proposta apresentada surge a principal problema do trabalho: a estrutura da
fuselagem da aeronave de 2015 da Equipe Masbah AeroDesign estd adequada para os

esforcos que ela esta submetida?
1.3 OBIJETIVO
1.3.1 Objetivo geral

Fazer um estudo da estrutura de uma fuselagem utilizada na aeronave de 2015 da
Equipe MasBah AeroDesign, seguindo etapas de metodologias existentes para analisar o seu

dimensionamento sugerindo melhorias.

1.3.2 Objetivos especificos

e Definir a fungdo do avido e os critérios que influenciam na hora de fazer o seu
design;
e Definir quais os materiais que foram utilizados na estrutura e descobrir as suas

propriedades mecanicas;
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e Realizar a metodologia de calculos para encontrar os esfor¢os atuantes na estrutura
da fuselagem;

e Aplicar e realizar o método de Elementos Finitos para encontrar os resultados de
esforgos na estrutura da fuselagem;

e Analisar os resultados encontrando a partir do método de Elementos Finitos

sugerindo melhorias nos pontos que se mostram mais frageis.

1.4 JUSTIFICATIVA

Todos os anos as equipes nacionais de AeroDesign vem trabalhando para construir
aeronaves mais confidveis para competi¢do brasileira. A avaliagdo também vem sendo cada
ano mais rigida, fazendo com que equipes do Brasil, conquistem se ndo o primeiro lugar, uma

colocagao proxima disso no mundial.

Essa linhagem de bons projetos de aeronaves brasileiras se dd gragas as areas bem
especificadas dentro das avaliadas pela comissdo técnica, onde uma das que se destacam e
garantem alta pontuagdo nos relatérios desenvolvidos para defender os estudos na
competi¢dao, além de pontos nas baterias de voo através dos pousos sem danos, ¢ a area

denominada “Cargas e estruturas”.

Sendo assim, o presente trabalho se faz importante pelo fato de existir apenas um vago
estudo por parte da Equipe MasBah AerdoDesign quanto a cargas e esfor¢os na estrutura da
fuselagem e do seu dimensionamento, causando a fabricagdo de um componente
superdimensionado ou no confiavel. A partir deste trabalho a equipe terd um modelo para
seguir, facilitando seus novos desenvolvimentos e ainda podendo aprimorar seus resultados

com a redugdo de massa do componente, e da fabricacdo mais confiavel.

Por fim, levando em conta que ha varios componentes interligados com a estrutura da
fuselagem e que esta ird absorver seus carregamentos, busca-se definir qual o esforco gerado

por estes carregamentos para avaliar o dimensionamento.

O trabalho em questdo também foi desenvolvido para a formagdo académica do autor,
que busca o titulo de grau no Curso de Engenharia Mecanica da Faculdade Fahor, no ano de

2017.
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2 REFERENCIAL TEORICO

2.1 COMPETICAO SAE AERODESIGN

Segundo a SAE BRASIL (2015), as competicoes SAE AERODESIGN iniciaram-se
nos Estados Unidos a partir de 1986. Com a origem da SAE BRASIL em 1991, a competigdo

também se tornou um evento estudantil, no Brasil, a partir do ano 1999.

As exigéncias impostas pela SAE BRASIL nos regulamentos da competi¢do a cada
ano, influenciam positivamente o desenvolvimento de conhecimento nas areas de Engenharia
Aeronautica. A competi¢do tem importante contribui¢do na formagao profissional de todos os
participantes envolvidos no evento, através do estudo técnico e do trabalho em equipe que € o

grande requisito no mundo da engenharia atual, (SAE BRASIL, 2015, p. 8).

A competicdo SAE AERODESIGN brasileira acontece no aeroporto de Sao José dos
Campo — SP, Brasil. Segundo a SAE BRASIL (2015), a data de inicio da competi¢cdo do ano
de 2015 foi no dia 29 de outubro. Neste ano a competigdo SAE AERODESIGN apresentava

trés categorias: categoria micro, categoria regular e por ultimo a categoria advanced.
2.1.1 Categoria Regular

Na categoria regular, na qual a equipa MasBah AeroDesign esté inserida, o principal
objetivo ¢ construir uma aeronave radio controlada que transporte material (ndo sendo
chumbo) em seu compartimento de carga, que deve ser em forma de paralelepipedo, com

5000 cm’ de volume interno.

Esta classe tem suas regras especificas assim como as demais, mas o principal objetivo
que a governa, segundo a SAE BRASIL (2015), ¢ a meta de desenvolver a aeronave mais

acurada, ou seja, mais leve e que transporta a maior carga de material em seu compartimento.
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2.2 AERONAVES

Segundo a FAA — Federal Aviation Administration — (2012, p. 1-5) “uma aeronave ¢é
considera um veiculo destinado a realizar voos no ar e suas principais categorias sao 0s aero

planadores, avides, helicopteros e os veiculos mais leves que o ar (baldes e dirigiveis)”.

2.2.1 Avioes

Avidao ¢ o modelo de aeronaves mais utilizado no mundo por possuir diversas
utilidades. Ele possui asas fixas, podendo ser de até trés niveis segundo a FAA (2012), e seus

principais componentes podem ser vistos na Figura 1.

Figura 1: Os componentes de um avido
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Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 1-7.
2.2.2 Avibes para competicio SAE AERODESIGN

Diversas literaturas dividem o desenvolvimento de uma aeronave em areas especificas
de projeto, como por exemplo, Jenkinson (2003), que o divide em Aerodindmica, Cargas e
Estruturas, Estabilidade e Controle e por fim, Sistema Propulsor. Todas estas areas fazem o
seu projeto em conjunto para concepcao final do avido e nos desenvolvimento das aeronaves
destinadas a competicdo SAE AERODESIGN — Classe Regular, a divisdo ndo ¢ diferente
disso, para SAE BRASIL (2015), o desenvolvimento deve ser dividido em areas de projeto

especificas citadas a seguir:
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a) Projeto da area de aerodinamica: area responsavel por estudar o comportamento
das superficies da aeronave, mais em especifico superficies com funcdo de
sustentacao;

b) Projeto da area de estabilidade e controle: area especificamente destinada ao
estudo de equilibrio e controle de voo;

c) Projeto da area de desempenho: area de estudo responsavel por definir o conjunto
motopropulsor e sua eficiéncia conforme a situacao do voo;

d) Projeto da area de cargas e estruturas: area destinada ao estudo das cargas atuantes
na aeronave para dimensionamento de estruturas confiaveis;

e) Projeto elétrico: area que desenvolve plantas elétricas e ligagcdes de comandos.

Nestas aeronaves também existem algumas alteracdes nos componentes por se
tratarem de avides radio controlados, como por exemplo, o interior da fuselagem e cabine que
sdao utilizados para comportar a carga e os comandos elétricos, segundo (RODRIGUES,

2014).

2.3 FUSELAGEM

Para Torembeek (1976), os primeiros arranjos de uma aeronave devem estar
relacionados com sua fuselagem, pois ela representa um componente critico para o conceito

final e o seu design deve ser previamente estabelecido.

A fuselagem ¢ a principal estrutura ou corpo de uma aeronave com asas fixas. Nela
esta alojada a carga em transporte, todos seus controles, acessorios € ainda os passageiros.
Nos avides single-engine, o modelo de avidao construido pela equipa MasBah AeroDesign, os
motores também s3o alojados pela fuselagem (RODRIGUES, 2014, p. 68). Segundo FAA

(2012), ela pode ser classificada em dois tipos:

e As Fuselagens de trelica possuem uma estrutura em formato de vigas, geralmente
construida com um conjunto de barras soldadas. Elas podem suportar ambos os
esforcos sofridos pela aeronave, de tragdo e compressdo em todas as direcdes,
porém sao ineficientes a tor¢do. Nos avides modernos ja estdo sendo feitas de
aluminios simplesmente rebitados ou até com fixagcdes moveis;

e As Fuselagens do tipo Monocoque sao construidas a partir de uma estrutura com
secdes de perfis aerodinamicos (arredondado ou eliptico), unidos por uma casca

rebitada em sua extremidade e sdo geralmente feitas de aluminio. Elas sdo 6timas
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contra tor¢ao, porém podem sofrer alongamento em sua extensdo com os esforgos

gerados pelas manobras de cabragem e picada.

Segundo Niu (1995, p. 376), “a fuselagem de avides modernos ¢ uma casca enrijecida
comumente chama de semi-monocoque. A pura Monocoque ¢ uma estrutura simples, com
pouca rigidez e casca muito fina, o que a torna ineficiente para suportar os esforcos de
compressao e cisalhamentos”. Por este fato, com o passar do tempo, a constante evolucao da
engenharia criou um derivado deste tipo de fuselagem: a estrutura semi-monocoque dos
modernos avides, que contém longos elementos rigidos na dire¢do longitudinal e transversal,
interligados pelas se¢des de perfis ao longo da sua proporc¢do. Esse tipo de fuselagem, além de
garantir alta resisténcia a combinagdes de esfor¢os incomuns sofridos pelos carregamentos,

também suporta falhas localizadas na estrutura sem danificar o restante de sua extensao.

Na Figura 2, estdo evidenciados os dois tipos de Fuselagens citadas por FAA (2012)
(Figuras A e B) e ainda o terceiro tipo mencionada por Niu (1995) (Figura C).

Figura 2: Tipos de fuselagem A, Be C

Longeron Skin Former Longeron Skin

Diagonal web members

Vertical web members -
Stringer

Bulkhead Bulkhead |

Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 1-9.

As equipes envolvidas na competicdo SAE AERODESIGN costumam utilizar a
estrutura de trelica como componente estrutural de sua fuselagem, geralmente de madeira
balsa, fibra de carbono ou de compdsitos por serem materiais ligeiramente leves e resistentes
o suficiente para sua aplicacao (RODRIGUES, 2014, p. 125 e 126). Esse tipo de estrutura ¢ o

mais escolhido pelas equipes por sua facilidade de construgdo e eficiéncia.

Os diferentes formatos das Fuselagens sdo influenciados por -caracteristicas
importantes. Segundo Megson (1999), a funcdo da aeronave impacta nestas caracteristicas,
por exemplo, acronaves destinadas a realizar trajetos em maiores altitudes t€ém grande chance
de serem projetadas com fuselagens de perfil circular, por terem que suportar diferenca de

pressdes entre o interior e exterior, o que faz deste formato o mais adequado.
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Na Figura 3 encontra-se um jato, este desempenha missdes a altas altitudes e na
imagem ¢ visto o modelo de fuselagem construida com perfis circulares para trabalho em

situagcdes mencionadas a cima.

Figura 3: fuselagem fabricada para missdes em altas altitudes

Fonte: Adaptado de Megson, 1999, p. 224.
2.4 ESTUDO E VALIDACAO DAS ESTRUTURAS PARA AERONAVES

Por volta de 1915 os irmaos Wrigth consideravam a pratica de voo, a propulsao,
estabilidade e controle os requisitos fundamentais para um voo de sucesso. Neste periodo,
pouco se levava em conta a andlise estrutural dos componentes, o que realmente importava
era a facilidade de repard-los em menos de uma semana. Ja nos dias de hoje, até as analises
com as maiores cargas exigidas pela estrutura ndo sio o suficiente. E necessario, também,

certificar a sua fadiga (NIU, 1995, p. 3).

Para Niu (1995), o projeto estrutural da fuselagem de uma aeronave deve seguir as

seguintes etapas durante o seu desenvolvimento:

a) Especificagdo da funcdo e critérios de design: nesta etapa se define para o que a
aeronave serd utilizada e quais os critérios para isso;

b) Determinacdo das cargas externas aplicadas: nesta etapa se define as cargas
externas que o avido estara sujeito;

¢) Calculo das cargas de inércia dos componentes: nesta etapa define-se a carga de

todos componentes fixos na aeronave;
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d) Determinacdo dos componentes envolvidos e margens de segurancgas: etapa para
determinagdo dos componentes mais exigidos e suas margens de seguranga;

e) Teste experimental ou testes de comprovagdo: aplicagdo de cargas de forma
pratica, tedrica ou computacional em busca de validagdes considerdveis para as

estruturas.

Junto com estas etapas de projeto, também ¢ mencionado que o design das estruturas
para aeronaves busca considerar cinco diferentes critérios para sua validacdo, de acordo com

(Niu, 1995, p.3).

a) Ultima carga estatica exigida (as forcas maximas sofridas pela estrutura);
b) Vida de fadiga da fuselagem (inicio de trincas ou dano na estrutura);
c) Forgca residual da estrutura danificada (maxima for¢a que a estrutura danificada
aguenta);
d) Vida de fadiga da estrutura danificada (tempo até o dano comegar a aumentar);
e) Analise de tensdo térmica e o design de avides supersonicos.
Fuselagens desenvolvidas para estes critérios geram estruturas capazes de suportar
cargas estdticas e ainda capazes de suporta-las sobre danos por certo periodo de tempo,

evitando catastrofes (SEN, 2010, p. 37).
2.5 ESFORCOS E CARREGAMENTOS

As estruturas das aeronaves sdo projetadas para certo nivel de esforcos, pois sdo
sujeitas a diferentes forcas e carregamentos providos da pressao do ar, das forcas de inércia ou
das reacdes do solo durante o pouso. Para Niu (1995, p. 21), “existe um termo chamado

Aircraft Loads, que ¢ considerada uma ciéncia para determinar todos estes carregamentos”.

Durante voos nivelados em linha reta, a for¢a de sustentagcdo das asas suporta todo o
peso do avido, porém quando a aeronave estiver realizando manobras ou estiver sob
turbuléncia, carregamentos adicionais serdo impostos sobre a estrutura. Segundo Niu (1995),
estes carregamentos dependerao da quao severa ¢ a manobra, ¢ sao medidos em dois termos

de Load Factor (fator de carregamento): Maneuvering Load Factor e Gust Load Factor.

Segundo Rodrigues (2014, p. 114), “o fator de carga tem grande importancia e reflete
diretamente no dimensionamento da estrutura de uma aeronave, pois quanto maior seu valor,
mais rigida a estrutura e consequentemente mais pesada”. Niu (1995) também reforca esta

informacao. Segundo ele, o design da estrutura depende unicamente dos carregamentos o que
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ela estd submetida, e estes devem ser estabelecidos antecipadamente para nao atrasar o

dimensionamento e desenvolvimento do projeto.

Os fatores de carga sdo calculados baseados em forcas de sustentacdo, forcas de
inércia, aceleragdo nas manobras e coeficientes de ataque da asa. Todos dependentes da

velocidade que o avido se encontra durante a execucao da manobra.

Por fim, para definir o nivel de esfor¢o das estruturas das aeronaves, o carregamento
aplicado para andlise vem da carga limite, que segundo Megson (1999), define-se através do
produto da for¢a de inércia com o fator de carregamento. Podendo ainda ser aplicado um fator

de seguranca para encontra a carga limite final.

2.5.1 Fator de carga de manobra

Esse fator de carregamento adicional estd relacionado com a forma de uso da
aeronave. Dependendo do servigo que ela deve realizar, suas manobras serdo mais violentas,
consequentemente, seu fator de carga serd maior. Por exemplo, avides cargueiros nao
realizam manobras bruscas para nao danificar a carga, entdo seu fator de carga serd baixo, em
torno de 2 a 3. J4 os avides militares tem alto valor de carregamento, gerados por suas

manobras durante ataques, ficando com fatores de carga por volta de 6 a 8 (NIU, 1995, p. 21).

Na Figura 4, o mesmo autor apresenta uma no¢do geral dos fatores de carga de

manobra para diferentes aeronaves.

Figura 4: Fator de carga de manobra das aeronaves
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Fonte: Adaptado de Niu, 1995, p. 22.
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2.5.2 Fator de carga de rajada

Para Niu (1995, p. 21) o Gust Load Factor “¢ um carregamento adicional sofrido pela
aeronave, o qual se relaciona com as turbuléncias provindas das perturbagdes atmosféricas”.
Segundo ele, este ¢ um assunto muito estudado pelos engenheiros de cargas por varios anos e
ha grande dificuldade em se fazer um design adequado sem extrapolar o nivel de forca

necessario para as estruturas.

Para determinar este fator € feito um levantamento estatistico de dados, mas existem
normas que determinam fatores consideraveis para isso. Em resumo, os maiores fatores de
rajada surgem quando o avido esta voando com o peso minimo de voo, pois ndo ha um
equilibrio entre a forca dimensionada para sustentagdo e para o motor com o carregamento

real, entdo a rajada afeta a estrutura com maior intensidade (NIU, 1995, p.21).

2.6 MODOS DE ESTRESSES

O termo em inglés Stress (estresse), muitas vezes ¢ confundido pela tensdo, que € o
grau de deformagdo do material, porém ele significa a resisténcia interna que certo material

possui para opor a deformagao (FAA, 2012, p. 1-7).

Os carregamentos suportados pelas aeronaves causam certo estresse no material que
compdem a estrutura. Os materiais devem ter as propriedades, dimensdes e geometrias
adequadas para garantir que o estresse se oponha as cargas com eficiéncia, porém ha cinco
tipos de carregamentos diferentes e pode ser que algum destes materiais nao seja o ideal para
a aplicacdo. Este ¢ mais um ponto muito importante durante o projeto, e analisar o estresse

segundo FAA (2012), significa estudar os cinco topicos abaixo:

e Tragdo: no caso dos materiais, tragdo ¢ considerada o estresse gerado pela
resisténcia interna do material contra certa for¢a que tende a separa-lo de algo ou
dividi-lo em partes. Seu valor pode ser medido em psi (libras por polegada
quadrada) e as forgas atuantes no carregamento t€ém sentidos dirigidos para fora da
peca;

e Compressao: no caso dos materiais, compressao ¢ considerada o estresse gerado
pela resisténcia interna do material contra certa forca que tende a esmaga-lo ou
encurtd-lo. Seu valor também ¢ medido em psi e as forgas atuantes no

carregamento tém sentido dirigidos para o interior da pega;
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Torsdo: no caso dos materiais, torsdo ¢ considerada o estresse gerado pela
resisténcia interna do material contra certa forca que tende a torcé-lo para algum
lado. Seu valor ¢ medido conforme o torque, em Nm (produto de Newton e
metros) e isso frequentemente acontece nas fixagdes dos motores, por exemplo;
Cisalhamento: no caso dos materiais, cisalhamento ¢ considerado o estresse gerado
pela resisténcia interna do material contra certa forca que tende a corta-lo em certa
sessao de encaixe. Nas aeronaves este tipo de estresse acontece frequentemente em
rebites e parafusos que estdo montados perpendicularmente ao material que esta
sob esforcos com dire¢des opostas. Seu valor também ¢ medido em psi.

Flexdo: no caso dos materiais, flexdo ¢ considerada o estresse gerado pela
resisténcia interna do material contra certa forca que tende a dobréa-lo em forma de
arco, gerando ambos os esfor¢os de compressdo e tragdo. Seu valor também ¢

medido em psi e isso frequentemente ocorre na estrutura da asa.

Na Figura 5 sdo ilustrados os tipos de estresses que uma estrutura qualquer pode estar

submetida quando sujeita a for¢as externa.

Figura 5: Tipos de estresse
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Fonte: Adaptado de Rodrigues, 2014, p. 66.

2.7 FORCAS ATUANTES

As forcas atuantes na estrutura da fuselagem sdo carregamentos resultantes das

manobras durante o voo, dos pousos e das pressdes internas do avido (NIU, 1995, p. 66).
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Para Niu (1995), a analise das forcas atuantes na fuselagem pode ser dividida em trés

secdes do componente:

1) Parte anterior: combinacdo dos esfor¢os gerados pela inércia dos componentes
atracados, pelo torque do motor e pelo trem de pouso na aterragem,;

2) Parte posterior: combinac¢ao dos esforcos gerados pela inércia dos componentes
atracados, pelo trem de pouso na aterragem e pelos carregamentos gerados nas
Empenagens;

3) Parte central: combinagdo de esforcos resultantes da pressurizacao interna e

externa do componente.

A parte anterior e a posterior da fuselagem estdo divididas entre as cavernas da asa,
onde ha os dois pontos de fixa¢do da asa, conforme Figura 6. Segundo Rodrigues (2014), as
aeronaves destinadas a competicilo SAE AERODESIGN nao estao sujeitas aos esforcos de
pressurizagdo, desta forma a analise pode girar em torno das duas partes extremas da

fuselagem: parte anterior a caverna frontal de fixacdo da asa e parte posterior da mesma.

Figura 6: Partes da fuselagem
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Fonte: Adaptado de Niu, 1995, p. 66.

2.7.1 Diagrama V-n

O diagrama V-n engloba todo o resultado de fatores de carga que a aeronave esta
exposta durante seus voos, ele leva em consideragdo todas as situagdes extremas, segundo

FAR-PART 23 (2002).

Para desenvolvimento do Diagrama V-n, se faz necessdrio o célculo dos fatores de
carga descritos nos subitens 2.5.1 € 2.5.2. Segundo FAR-PART 23 (2002. p. 23) se¢do 337, os

valores de fator de carga de manobra para aeronaves de categoria normal variam entre
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maximos de +3,8 e -1,5. Rodrigues (2014), também menciona que, o fator de carga positivo

para aeronaves de pequeno porte variam de 2,5 a 3,8.

O diagrama de fator de carga de manobra ¢ feito com a utilizacdo da Eq. (1) e o
diagrama de fator de carga de rajada ¢ feito com a utilizagdo da Eq. (2). Em ambos, ¢
necessaria a variagdo de velocidade e no diagrama de rajada ainda se faz necessario a variagao
de velocidade do vento na rajada, que segundo Rodrigues (2014), para aeromodelos varia de

2m/s a 8m/s.
Eq. (1) — Fator de carga de manobra
nmax = (p * AV? x Clmax * S) /(2 * W) (1)

Eq. (2) — Fator de carga de rajada

n =14 (p*AV=axKgxAUg)/(2+(W/S)) ()
Onde:
p = densidade do ar [kg/m?];
AV = variagao de velocidade [m/s];
a = fator de forma da asa [Adm.];
Kg = fator de alivio de rajada [Adm.];
AUg = variagdo de velocidade de rajada do vento [m/s];
Clmax= coeficiente de sustentagdo maximo [Adm.];
W = peso da aeronave [N];

S = area da asa [m?].
2.7.2 Cargas no berco do motor

Para o torque do motor e reacdes verticais no ber¢o do motor, na norma FAR-PART

23 (2002, p. 25) se¢do 361 determina-se:

Cada atracagdo do motor deve ser capaz de suportar os efeitos de:

a) Um torque maximo do motor, correspondente a poténcia de decolagem e a
velocidade atuante da hélice com 75% da carga limite em voo na condi¢do do
diagrama V-n;

b) Um torque maximo do motor, correspondente a maxima poténcia continua e a
velocidade atuante da hélice com a carga limite em voo na condi¢do do
diagrama V-n.

Para motores com mais de um cilindro, segundo FAR-PART 23, ainda deve ser

aplicado um fator de carga de seguranca conforme o nimero de cilindros do motor.
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Na Figura 7, ¢ visto de que forma se aplica a combinacdo de ambas as cargas, torque
do motor (Figura A) e inércia vertical dos componentes atracados (Figura B), nas amarragdes

da fuselagem.

Figura 7: Cargas de torque do motor A e cargas de inércia B

Fonte: Adaptado de Iscold, entre 2000 e 2015, p. 261 ¢ 262.

Ja para as cargas laterais de inércia no ber¢o do motor aplicadas conforme Figura 8, a
FAR-PART 23 (2002, p. 26) determina na se¢do 363: “cada amarracdo do motor deve ser
capaz de suportar um fator limite de carga lateral independente das demais cargas, sendo ele

nao menos de 1,33”.

Figura 8: Cargas laterais de inércia

Fonte: Adaptado de Iscold, entre 2000 e 2015, p. 264.

Para defini¢do de carga, as equagdes utilizadas envolvem basicamente a combinagao

de: reagao de apoio, aplicando-se a Eq. (3); vetores, aplicando-se a Eq. (4).
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Eq. (3) — Reacdo de apoio
F=M/d 3)

Eq. (4) - Vetores

VI =0+ v @)
Onde:
M = momento [N.m];
d = distancia [m];
F = forca [N];

= vetor resultante [Adm.];

<!

=

« = vetor eixo X [Adm.];

!

vy= vetor eixo y [Adm.];

v, = vetor eixo z [Adm.];
2.7.3 Cargas no conjunto trem de pouso

Segundo a FAR-PART 23 (2002), ha trés formas de aterragem: pouso em trés rodas do
conjunto, pouso nas duas rodas do trem principal e pouso em uma roda do trem principal.
Rodrigues (2014) menciona que o pouso mais critico ¢ aquele feito em somente uma roda do
trem principal, pois ¢ nele que sdo gerados o0s maiores esfor¢cos que a estrutura deve suportar.

Na Figura 9, podem ser vistas as trés situagdes: A, B e C respectivamente como mencionado.

Figura 9: Primeira situagdo de pouso A, segunda situacdo B e terceira situagao C
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Fonte: Adaptado de Rodrigues, 2014, p. 107.

Para a defini¢do das cargas atuantes no pouso a FAR-PART 23 (2002, p. 32) define na
secao 473:

O peso requerido para a analise dos esforgos no trem de pouso deve ser 0 maximo
projetado para decolagem;
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O fator de carga de inércia utilizado para o design proposto ndo deve ser menor de
2,67, nem o fator de carga das reag¢des do solo ndo deve ser menor que 2 em situagdo
de maximo peso projetado, ao menos que esses valores mais baixos ndo sejam
excedidos ao taxiar em velocidades de decolagem em terrenos tdo grosseiros quanto
o esperando em servigo;

(FAR-PART 23, 2002, p. 32).

A carga vertical e a carga horizontal de pouso em somente uma roda do trem principal

podem ser calculadas através das Eq. (5) e Eq. (6).
Eq. (5) — Carga vertical na roda do trem principal

Fv = W.ng (5)
Eq. (6) — Carga horizontal na roda do trem principal

Fh = W.ng.0,4 (6)

Onde:

Fv = for¢a vertical [N];

W = peso total da aeronave [N];

ng = fator de carga das reag¢des do solo [Adm.];

Fh = for¢a horizontal [N];

Para as cargas laterais no trem principal, FAR-PART 23 (2002, p. 33) prevé na secdo
485, que a aeronave esteja em voo nivelado com as duas rodas tocando o solo e para isso, um
fator de carga de 0,83 da carga estatica ¢ empregado, sendo que metade desse valor esta

atuando internamente em um unico lado.

J& para a defini¢do das cargas do trem de pouso frontal, a FAR-PART 23 (2002, p. 34)
define na secdo 499: “para cargas dianteiras, o valor do componente vertical deve ser 225%
da carga estética, e baseada nesta, 40% do valor ¢ aplicado para a componente horizontal e

70% para a componente lateral”.

Para fazer o calculo da carga estatica aplicada conforme mencionado acima segundo a

FAR-PART 23 (2002), a Eq. (7) deve ser aplicada.
Eq. (7) — Carga estatica
Fv=[A/(A+B)].W (7

Onde:



32

Fv = for¢a vertical [N];
A = cota do cg do avido ao centro do rodado do trem de pouso frontal [m];
B = cota do cg do avido ao centro do rodado do trem principal [m];

W = peso total da aeronave [N];
2.7.4 Cargas na empenagem

A empenagem ¢ considerada a cauda do avido. Ela fica situada no extremo posterior
do mesmo e as cargas que atuam durante o voo sob a fuselagem do avido originadas neste
componente, surgem tanto na superficie horizontal, quanto na superficie vertical dos
estabilizadores. Ambas sdo calculadas por equagdes diferenciais que levam em conta a

aceleracdo angular das piores manobras do avido.

Seguindo os requisitos da norma FAR-PART 23 (2002, p. 29) secao 423, para se
definir a carga imposta na superficie horizontal da empenagem na fuselagem, duas condi¢des

devem ser aplicadas:

e Manobras que partem da condicao de carga de equilibrio até a carga limite;

e Manobras que partem de carga limite até a carga de equilibrio.

De forma geral, essas duas condigdes sao explicadas da seguinte forma: o comando
impde uma deflexdo da superficie para manobrar o avido, apoés o avido estar na posi¢ao
desejada o comando retorna a sua posi¢do original, isso gera tanto cargas negativas como

positivas na superficie no decorrer da manobra.

Seguindo este principio, cargas de equilibrio devem ser somadas com cargas
adicionais de manobras que variam conforme a aceleragdo angular. A Eq. (8), segundo

PEARSON (1950) traz resultados teoricos para as situacdes descritas.
Eq. (8) — Carga na superficie horizontal da empenagem
ALt = ALt(X + ALta + ALty + ALtC (8)

Onde:
AL, = variagado de forga total pelo tempo [N];
AL, = variacao de forca pelo tempo gerada pelo momento conforme angulo de ataque

[NT;
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ALy = variagdo de forga pelo tempo gerada pela sustentagdo conforme angulo de
ataque pelo tempo [N];

ALy = variagdo de forga pelo tempo gerada pela aceleragdo angular [N];

AL.= variacdo de forca pelo tempo vindo do momento compensado da inclinagdo da

superficie horizontal da empenagem [N].

J& quando tratando da superficie vertical da empenagem, também ha algumas
exigéncias impostas para se definir a ultima carga exigida pela estrutura, seguindo os
requisitos da norma FAR-PART 23 (2002, p. 110) se¢dao 441. Resumidamente, a estrutura

deve ser capaz de suportar um angulo de yaw (C - B) de 15 graus.

Figura 10: Angulo de yaw

/ Relatve wind

Fhght path

Fonte: Adaptado de NACA, 1947, p. 18.

As cargas na superficie vertical da empenagem sao muito complicadas de serem
definidas teoricamente, porém BOSHAR (1947) apresenta um modelo matematico que ¢
capaz de encontrar dados com 86% de precisdo, o que se torna aceitdvel quando se tratando

em projeto.

As equacgdes utilizadas para defini¢do de cargas na superficie vertical da empangem
sao descrita pelo modelo de NACA (1947) e seu resultado final também segue os mesmos

passos conforme defini¢do de cargas na superficie horizontal da empenagem, através da Eq.

(8).
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Quanto a aplicag¢do dos carregamentos na empenagem, a norma CS-VLA (2009, p. 1-
C-10) paragrafo 447, ainda informa que podem ser de forma combinada. Para os esforgos da
superficie horizontal da empangem 75% do valor deve ser aplicado, e para os esforcos da

superficie vertical da empenagem 100% do valor.

2.7.5 Cargas de inércia

As cargas de inércia sdo as cargas geradas na fuselagem pela atracdo da gravidade sob
os objetos atracados a ela. Para as cargas verticais de inércia deve ser considerado cada
componente e seu peso, multiplicando seu valor pelo fator de carga maximo (negativo e
positivo), assegurando a resisténcia para quando eles estiverem sob a acdo da aceleracdo da
gravidade em manobras. A carga deve ser aplicada como uma alavanca, com uma distancia

equivalente em relagdo a caverna em que o componente estd atracado, segundo Iscold (entre

2000 e 2015).

2.8 MATERIAIS UTILIZADOS EM ESTRUTURAS DE AVIOES

Quanto menor o peso vazio da aeronave menor poténcia requerida para o avido se
deslocar. Este ¢ o motivo de grandes investimentos em reducdo de peso, buscando
desenvolvimento de novos materiais mais leves com melhores propriedades mecanicas se

comparado com os metais (NIU, 1995, p. 494).

Segundo o autor Niu (1995), o aluminio e o titdnio vao continuar sendo os materiais
mais utilizados por algum tempo nas estruturas das aeronaves, pelas suas boas caracteristicas
e baixa densidade, porém vao ter de continuar melhorando sua composi¢cdo caso queiram

continuar no mercado.

2.8.1 Compositos

O material que estd entrando no mercado aerondutico ¢ o compdsito, que possibilita
fabricagdo de pecas complexas, reduz custos que envolvem cura quimica em metais, tem
caracteristicas iguais ou melhores que os metais, simplificam a estrutura e ainda possibilita

uma reducdo de peso de até 30%.

Estas caracteristicas proporcionadas pelos compositos podem ajudar os engenheiros a
aumentar a carga util, reduzir o consumo de combustivel, melhorar a manobrabilidade e em

geral a eficiéncia das aeronaves como um todo. Sem duavida, o desenvolvimento dos
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compositos tem grande importdncia no mundo da Engenharia Aerondutica, contudo, os
engenheiros além de desenvolvé-los terdo que fazer o balango entre o custo, o tempo de vida
(fadiga) e ainda aprimorar as técnicas de fabricagdo deles para usa-los de forma apropriada

(NIU, 1995, p. 492).

Com o objetivo de desenvolver um material rigido como o metal, porém menos denso,
iniciaram-se pesquisas em 1960 em busca de novos materiais, € nisso surgiram os chamados
compositos de acordo com Niu (1995). Hoje este material ja alcangou a linha de produgao e

cada vez mais, substitui 0os metais nos componentes estruturais das aeronaves.

Os compositos mais comuns sao formados pela Fibra de Vidro, Fibra de Carbono
(Grafite), Fibra de Kevlar (Aramida) e também pela Fibra de Boro. Em especial, entre as
quatro citadas, a Fibra de vidro ¢ a mais utilizada por compor componentes secundérios, mas
para estruturas complexas a Fibra de Carbono ¢ a mais versatil nas aplicagdes conforme
Figura 11, e isso tem feito o seu uso crescer dentro industria aeronautica. Ela pode ser
encontrada no mercado em formato unidirecional ou bidirecional, e por fim, ainda ¢ mais facil

de ser fabricada do que as demais.

Figura 11: Comparacao das fibras mais usadas
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Fonte: Adaptado de Niu, 1995, p. 501.
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Na Figura 12, pode ser visto a evolugdo dos compositos, a porcentagem do material

que compdem as estruturas dos avides evidenciados e o tipo de fibra utilizada nelas.

Figura 12: Evolucao dos Compdsitos
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Fonte: Adaptado de Niu, 1995, p. 501.

Esta figura mostra que a Fibra de Vidro era a mais utilizada desde a origem dos
compdsitos, cerca de 28% das estruturas do Boeing 747 eram feitas deste material, porém a
partir de 1983 a Fibra de Carbono vem tomando seu lugar e hoje quase se iguala com 29% da

composi¢do estrutural do Boeing 767 e Boeing 757, enquanto a Fibra de Vidro ocupa 30%.

As fibras que compdem os compositos sdo formadas por filamentos (didmetros de 6 a
10 micron) unidirecionais em bolos, como cabos. Um conjunto de filamentos de fibra ¢
chamado de fio e a juncdo de uma grande quantia deles formam os feixes (FAA, 2012, p. 7-3).
Por fim, a unido de varios feixes cruzados, forma o chamado tecido de fabricagdo bidirecional
e por outro lado, a unido de varios feixes em mesma dire¢dao, forma o tecido de fabricagao

unidirecional.

Ambos, os tipos de configuragdo das fibras, podem ser vistos na Figura 13.
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Figura 13: Formagao de uma fibra
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Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 7-4.

A fibra unidirecional ¢ formada por feixes amarados em uma s6 dire¢do, podendo ser
orientada em diferentes angulos (0 / 45 / 90) para conferir as caracteristicas mecanicas

desejada.

Segundo FAA (2012), as fibras unidirecionais possuem maior resisténcia que as fibras
bidirecionais, sdo mais adaptaveis, possuem caracteristicas aerodindmicas boas, porém um

alto custo de fabricagdo pela necessidade de mao-de-obra envolvida.

O tecido unidirecional tem um fio de amarracdo entre seus feixes, seu formato pode

ser visto na Figura 14.

Figura 14: Fibra unidirecional

Tie yarn

Fonte: Adaptado de Niu, 1995, p. 507.
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A rigidez e a forga dos tecidos unidirecional dependem principalmente da orientagao
das fibras (Figura 15), s@o elas que definem a aplicag¢do ideal do conjunto. Segundo a FAA
(2012, p. 7-2), “fibras com angulo de orientagdo igual 0" sdo aplicadas para esforgos axiais,
com +45 sdo aplicadas para esforgos de cisalhamento e com 90 para esforgos laterais”. O

conhecimento dessa orientacao ¢ de extrema importancia tanto para o projeto, quanto para o

reparo futuro do compésito.

Figura 15: Orientacao dos feixes
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Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 7-3.

Niu (1995), apresenta um pouco das caracteristicas mecanicas conferidas por um

composito de fibra de carbono em diferentes angulos na Figura 16.

Figura 16: Caracteristica mecanica dos diferentes angulos da fibra
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Nessa figura € visto a selecdo de um tecido laminado com 20% dos feixes em +45,
70% dos feixes em 0" e 10% dos feixes em 90, conferindo assim, uma propriedade mecanica

de 125000 psi de for¢a de tracao longitudinal e 15000000 psi de modulo.

Ja as fibras bidirecionais sdo formadas por feixes cruzados entre si, sem amarragao.
Sendo puramente reforgadas com suas fibras, assim ¢ necessario utilizar menos resina em seu

processamento € isso a torna mais leve segundo (FAA, 2012, p. 7-3).

Esta configuragdo tem melhor versatilidade em aplicagdes de contornos, prove melhor
processo de laminacdo e retrabalhos e tem um custo de fabricagdo menor por ndo necessitar
de mao-de-obra, mas por outro lado as maquinas de tecer que a fabricam tem custo elevado.
Ao contrario da fibra unidirecional, ela ndo tem tdo boa caracteristica aerodinamica (NIU,

1995, p. 508).

Na configuracdo bidirecional diferentes formas de fabricacdo sdo possiveis, isso
depende da configuracao da maquina de tecer. Na Figura 17 apresentam-se alguns modelos

mais tipicos:

Figura 17: Fibra bidirecional
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Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 7-5.
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E por fim, para formar o composito as fibras sdo fixadas entre si por um uma matriz de
resina que as une fortemente, conferindo otimas caracteristicas adicionais. Segundo FAA
(2012, p. 7-7) “a resina € um termo genérico para definir o polimero”, e este pode ser de
diferentes tipos, os quais, dependendo da composi¢ao quimica, influenciam diferentemente no

processo de fabricagdo dos compdsitos.

Diferentes tipos de resinas foram desenvolvidos para melhorar a eficiéncia dos
compdsitos ou o seu processamento, que € feito 4 base de calor e pressdo. Dependendo da
utilizagdo do compdsito uma resina pode se aplicar melhor, Segundo Niu (1995, p. 496), as
resinas existentes podem ser classificadas:

e Epoxi: mais amplamente utilizado; melhores caracteristicas estruturais; maxima
temperatura de uso de 200 F; facil de processar; versdes endurecidas ja
encontradas;

e Bismaleimide: temperatura maxima de uso de 350 F; facil de processar; versdes
endurecidas ainda ndo encontradas;

e Polyimide: vérios tipos de resinas; pode ser usado entre 500-600 F; dificuldade
de processar; caro;

e Polyester: pobres caracteristicas estruturais, ndo indicados a partes estruturais;
facil de processar;

e Phenolic: mesmas limitagdes do polyester; mais dificil de processar, mas
possibilita uso em temperaturas mais altas com menos fumagca;

e Thermoplastics: melhora muito a resisténcia; capacidades de processamento
unicas, mas também tem dificuldades de processar.

2.8.2 Estrutura Sanduiche

A estrutura de sanduiche basicamente ¢ formada por duas faces de fibras unidas
(podendo ser de varias configuragdes conforme explicado no topico 2.8) com um ntcleo
interno. Este nucleo interno confere caracteristicas adicionais a estrutura, como por exemplo,
rigidez, resisténcia a compressao e cisalhamento, alta resisténcia a flexao, além de leveza por
ser de baixa densidade. O material utilizado depende muito das caracteristicas desejadas, mas
0s mais usuais sao: madeira, aluminio, polimeros, produtos alveolares, borrachas, entre outros

(FAA, 2012, p. 7-12).

Sua fabricacao ¢ feita a base de vacuo, pressdo ou esterilizacdo. Isso garante a unido
de todo material com a matriz utilizada e possibilita a constru¢do de geometrias mais

complexas.

Na Figura 18 ¢ visto a forma final de uma estrutura sanduiche.



41

Figura 18: Estrutura sanduiche

Panel surface

Fonte: Adaptado de FAA, 2012, p. 7-16.

2.9 METODO DE ELEMENTOS FINITOS

Os M¢étodos Analiticos Cléssicos permitem a resolucdo de problemas com respostas
exatas para analises estruturais simples, como estruturas de vigas simplesmente apoiadas.
Porém, quando estes sdo utilizados para estrutura complexas como, por exemplo, o chassi de
um carro, grandes simplificagdes sdo necessarias, tornando assim a solu¢do dos métodos

analiticos, pouco acurada (FILHO, 2000, p. 3).

O mesmo autor entdo menciona dois grandes caminhos a serem percorridos para

analises estruturais:

Figura 19: Caminhos para solucdes de analises estruturais
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Fonte: Adaptado de FILHO, 2000, p. 3.

O M¢étodo de Elementos Finitos trabalha com a geometria dividia em pequenas partes
chamadas de elementos. Estes elementos sdo unidos por nés, e formam a geometria continua.
Esta divisdo permite que o problema complexo se torne varios problemas simples para o
computador resolver com eficiéncia (MIRLISENNA, 2017). A partir disso, resultados

aproximados sdo encontrados de forma mais acurada, dependendo somente da malha
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(conjunto de elementos ligados por nods), que quanto mais refinada, mais resultados serdo

calculados, e mais aproximadas as respostas serao.

Este método ainda pode ser analisado de forma estatica ou dindmica, quando forcas de
inércia e aceleragdes sao consideradas no componente sujeito aos carregamentos (AZEVEDO,
2003, p. 3). Juntamente a isto, 0 mesmo autor também menciona, que a analise pode ser
considerada linear ou ndo-linear, ou seja, quando houver grandes deslocamentos da estrutura,
maiores que a extensdo, ela sera considerada nao-linear, por exemplo, ou entdo quando os

materiais tiverem comportamentos varidveis em fung¢ao do tempo.
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3 METODOLOGIA

O presente trabalho utiliza a pesquisa bibliografica para buscar em livros e materiais
académicos estudos relacionados com o tema em questdo. Com isso, obteve-se todo o material
de apoio referente a estrutura da fuselagem e os demais que a ele estdo associados, sua
importancia e relevancia. Através da pesquisa bibliografica também se obteve contetido

introdutdrio dos meios utilizados para realizagio do trabalho.

Ja em busca de solu¢des para o problema de pesquisa, o trabalho busca seguir o
método de pesquisa aplicada, aplicando métodos de analise de dimensionamento de estruturas
encontrados na literatura e adotando um delineamento de estudo de caso, pois este permite

definir um objeto e fazer o seu estudo aprofundado.

3.1 METODOS E TECNICAS

Para garantir que os objetivos do trabalho sejam cumpridos, esta pesquisa aplicada
busca seguir os procedimentos descritos por Niu (1995) e Sen (2010), adaptando suas
metodologias de forma a garantir, além de exigéncias regradas pelas normas FAR-PART 23
(2002), CS-VLA (2009) e SAEBRASIL (2015), melhor desenvolvimento do estudo conforme

a necessidade do problema de pesquisa.

Desta forma, a decomposicao das etapas necessarias até a conclusao do estudo pode

ser listada conforme abaixo:

1 Especificar a funcao da aeronave e os critérios de design;
Verificar critérios a serem estudados;

Definir os materiais e suas propriedades;

Determinar cargas externas aplicadas;

Determinar cargas de inércia aplicadas;

Desenvolver Simulac¢do de Elementos Finitos;

~N N B~ W

Checar e discutir resultados.

3.2 MATERIAIS E EQUIPAMENTOS

Para ser possivel a realiza¢do deste estudo, a utilizagdo do software MathCad e do
Excel foi essencial para solu¢do das equacdes. Fez-se necessario, ainda, além do uso do

software Ansys, para simulacao estrutural de Elementos Finitos do componente estudado, o
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uso do software SolidWorks para verificacgdo de medidas, peso de componentes e

modelamentos.

Fisicamente se fez necessario a utilizacdo de balangas de precisdo, notebook, livros de

estudos, pegas e componentes do avido e ferramentas.
3.3 DESCRICAO DA AMOSTRA

Este trabalho foi realizado para fazer o estudo dimensional da fuselagem construida a
base de composito, polimero e compensados aerondutico, utilizada em uma aeronave da
Equipe Masbah AeroDesign, no ano de 2015, do tipo avido monomotor cargueiro, sendo

ainda, um aeromodelo radio controlado.
3.4 COLETA DE DADOS

Com o levantamento dos imputs de outras areas de projeto da Equipe Masbah
AeroDesign, dados de componentes comprados, pesquisas bibliograficas, normas nacionais e
internacionais, se realizou a coleta dos dados necessarios para a resolucdo do problema de

pesquisa deste trabalho.
3.5 ANALISE DOS DADOS

Baseada em simulagdes de Elementos Finitos, as andlises relacionam pardmetros
mecanicos do componente estudado com outputs em graficos e imagens intuitivas para

melhor visualizagdao e comparagao dos resultados.
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4 APRESENTACAO E ANALISE DE RESULTADOS

4.1 DEFINICAO DA FUNCAO DA AERONAVE E CRITERIOS DE DESIGN

A modelagem da aeronave feita pela equipe no ano de 2015 busca uma estrutura de
baixo peso e com bastante alivio, levando em conta ainda, as dimensdes maximas impostas no
regulamento da competicdo SAE AERODESIGN do ano. Na Figura 20, ¢ possivel visualizar
o modelo final da aeronave com a fuselagem exposta, nela também ¢ visto sua geometria que

foi previamente desenhada sem uma analise anterior.

Na Figura 20 ¢ visto também que, a estrutura ¢ composta por uma geometria baseada
no formato de treliga em boa parte de sua extensdo. Basicamente, a fuselagem possui um
componente para cada face, e estes estdo unidos de forma fixa através de epoxi, além de

parafusos em alguns pontos chaves, para dar o formato final da estrutura.

Figura 20: Modelo 3D da aeronave

Fonte: O Autor (2017).

Como visto na Figura 20, a aeronave possui um unico motor OS 0.55 AX, acoplado ao
nariz. O peso total da aeronave ¢ de 12,63 kg, contando com a carga méaxima de transporte.
Seu principal objetivo ¢ realizar baterias de voos carregando um peso em seu compartimento

carga.

Por experiéncia da Equipe MasBah AeroDesign, as aeronaves sdo construidas para
realizacdo de 10 a 15 voos durante o seu uso. Cada voo caracteriza uma missdo que a

acronave deve realizar, sendo elas de cerca de 5 minutos em altitudes maximas de 3200
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metros a cima do nivel do mar, em Sdo José¢ dos Campos — SP, com velocidade maxima

calculada de 24,3 m/s.

O grafico da Figura 21, proporcionado pela resolu¢ao das equagdes do topico 2.7.1,
com a utiliza¢do de planilhas de calculo da Equipe Masbah Aerodesign (Anexo B), representa
as curvas do diagrama V-n, nas quais € possivel ver as cargas que o avido estd submetido

durante sua missao desempenhada nas condi¢des descritas acima.

Figura 21: Diagrama combinado de manobra e rajada
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Fonte: O autor (2017).

A Tabela 1 apresenta as varidveis envolvidas, providas pelas outras areas de estudo

envolvidas no projeto.

Tabela 1: Valores de entrada para céalculos do diagrama V-n

Variavel Valor Medida Area Responsavel
w 123,9 N Estabilidade

p 0,875 kg/m? Desempenho

a 4,83241 Adm. Aerodinamica

Ug 2a8 m/s Literatura

n 2,5 Adm. Literatura

S 0,72785 m? Aerodinamica

AV 0a243 m/s Desempenho

Cl 2,2816 Adm. Aerodinamica

Kg 0,87912064  Adm. Cargas e estruturas

Fonte: Adaptado de: Equipe Masbah Aerodesign (2015).
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O grafico da Figura 21 representou, que o maior fator de carga que a aeronave estara
exposta durante as suas missoes, ¢ de 2,091 em velocidade de cruzeiro sob acdo de rajadas de
vento maxima de até 8 m/s, onde a estrutura poderd estar sofrendo danos permanentes. Este
valor sera de extrema importancia para encontrar as cargas que deverdo ser avaliadas nos

critérios de design ao dimensionar a fuselagem.
4.2  DEFINICAO DOS CRITERIOS A SEREM ESTUDADOS

Os cinco critérios de validagdo de uma estrutura da fuselagem a serem analisados
foram descritos na literatura (topico 2.4), porém no caso de projeto da aeronave da Equipe

MasBah Aerodesign, alguns dos levantados ndo se fazem necessarios.

Por exemplo, os pontos relacionados a fadiga ndo sdao necessarios, pois, como descrito
no topico 4.1, a aeronave somente realizard de 10 a 15 voos e neste curto tempo de uso a
estrutura ndo chegara a fadigar. A forga residual da estrutura danificada também ndo sera
necessaria, pois a aeronave deve ser dimensionada para ndo sofrer danos durante sua missao
para conseguir validar suas baterias de voo. E por fim, as tensdes térmicas s6 se fazem

necessarias para avioes supersonicos que nao ¢ o caso do avido em estudo.

Desta forma, somente a ultima carga estatica serd o suficiente para garantir uma
estrutura confidvel para a fuselagem. Estas cargas de esfor¢os serdo calculadas conforme foi

descrito no topico 2.7, e serdo apresentadas na sequéncia do trabalho.
43 DEFINICAO DE MATERIAL E SUAS PROPRIEDADES

A fuselagem ¢ formada por materiais ortotrotopicos (propriedades térmicas e
mecanicas diferentes em todas as direcdes), como os componentes formados de compensado
aerondutico e fibras de carbono, e por materiais isotropicos como o trem de pouso € o0s
nucleos dos sanduiches, ambos de polimero. A parte anterior da fuselagem ¢ basicamente
composta por componentes de fibra de carbono, ja a parte posterior dela ¢ composta por
compensado aeronautico. Na Figura 22, ¢ visto de forma clara os componentes e seus

respectivos materiais.



Figura 22: Componentes e seus materiais
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Fonte: O Autor (2017).
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O sanduiche ¢ formado por um laminado de fibra de carbono de 3 camadas de tecidos

com 3000 filamentos por feixe e orientados em 0/90°. O laminado possui 50% de volume de

fibra na relacdo fibra/epdxi proporcionando as propriedades mecanicas que estdo destacadas

na Tabela 2 e que sdo ensaiadas conforme norma guia ASTM D4762, pelo fornecedor STE

Parts. Ja o nucleo do sanduiche ¢ formado por uma espuma de PVC de 100g/cm?, o qual

possui um modulo de elasticidade de 130 MPa, uma resisténcia a tragao de 3,5 MPa e um

coeficiente de Poisson de 0,4, segundo Anexo A.

Tabela 2: Propriedades mecanicas do compdsito

Material: composito Valor  Medida
Orientagdo das fibras 0/90 Graus
Coef. de Poisson sentido longitudinal 0,26 Adm.
Coef. de Poisson sentido transversal 0,26 Adm.
Res. a Tragao sentido longitudinal 93,83 MPa
Res. a Tragao sentido transversal 93,83 MPa
Modulo de Young no sentido longitudinal 24390 MPa
Modulo de Young no sentido transversal 24390 MPa
Res. ao Cisalhamento 39,53 MPa

Fonte: Adaptado de: STE Parts (2017).
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Pelo fato da Equipe Masbah Aerodesign ndo possuir mais o material e ser de

fornecedor desconhecido, os tubos de fibra de carbono analisados foram retirados de

literaturas para servir como exemplo. Desta forma, eles sdo formados por fibras longitudinais,

com volume de 60% fibra/epdxi, proporcionando as propriedades mecanicas aproximadas

conforme especificado na Tabela 3, segundo fornecedor Performance Composites (2017).

Tabela 3: Propriedades mecénicas dos tubos

Material: tubos @8mm e tubos @4mm Valor Medida
Orientagdo das fibras 0 Graus
Coef. de Poisson sentido longitudinal 0,3 Adm.
Coef. de Poisson sentido transversal 0,3 Adm.
Res. a Tragao sentido longitudinal 1500 MPa
Res. a Tragdo sentido transversal 50 MPa
Modulo de Young no sentido longitudinal 135000 MPa
Modulo de Young no sentido transversal 10000 MPa
Res. ao Cisalhamento 70 MPa

Fonte: Adaptado de: Performance Composites (2017).

O compensado aeronautico também teve suas propriedades retiradas de literaturas para

analise, mas ha um processo padrao do ITP — Instituto Tecnoldgico de Pesquisa — a ser

seguido para a sua fabricacdo. Ele tem suas fibras longitudinais de Pinho do Parana

(Araucaria Angustifolia) e possui as propriedades mecénicas especificadas na Tabela 4,

segundo Avido Experimental (apud IPT — Instituto de pesquisa Tecnoldgica, 2017) e USDA

(2010).

Tabela 4: Propriedades mecanicas do compensado aeronautico

Material: compensado aerondutico Valor Medida
Orientagdo das fibras 0 Graus
Coef. de Poisson sentido longitudinal 0,37 Adm.
Coef. de Poisson sentido transversal 0,40 Adm.
Res. a Tragao sentido longitudinal 107,08 MPa
Res. a Tragao sentido tangencial 76,78 MPa
Modulo de Young no sentido longitudinal 11817,0 MPa
Modulo de Young no sentido tangencial 7070,6 MPa
Res. ao Cisalhamento 6,7 MPa

Fonte: Adaptado de: Avido Experimental (2017) e USDA (2010).
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Por fim, o UHMW que possui um modulo de elasticidade de 1000 MPa, um
coeficiente de Poisson de 0,46 e um resisténcia a tracdo de 24 MPa, conforme fornecedor

Profissional Plastics (2017).
44 DETERMINACAO DAS CARGAS EXTERNAS APLICADAS

Neste topico do trabalho foram definidas as cargas ultimas que a fuselagem deve
suportar em situagdes criticas de design. Elas foram calculadas conforme as normas FAR-
PART23 e CS-VLA exigem (calculos mostrados nos topicos 2.7.1 ao 2.7.5) e serdo utilizados
posteriormente na simulagdo de Elementos Finitos. Todos os valores serdo apresentados em

vetores (X; y; z) € cada eixo tera sua respectiva cor.
4.4.1 Cargas no berco do motor

Os esfor¢os na atracacdo do motor foram calculados conforme Apéndice D, seguindo
os exemplo de Iscold (entre 2000 e 2015) e as normativas da FAA (2012). Desta forma foram
encontrados os seguintes componentes vetoriais de forgas, conforme Figura 23, nas quatro
atracagdoes da fuselagem. Vale ressaltar que estes valores sdo somatorios de esforcos de
inércia lateral e longitudinal do seu conjunto, cujo peso total ¢ de 0,88 kg, e de esfor¢cos do
torque do motor, sendo ele maximo de 516,20 N.mm em situa¢do de decolagem, conforme

valores calculados pela area de desempenho da Equipe Mashbah Aerodesign.

Figura 23: Componentes vetoriais na atracagao do ber¢o do motor

>

1-3,267-2,981= -6,248 N
:10,725-0,442= 10,263 N
:0,861+0= 0,861N

N <

X:-3,267-2,981 = 6,248 N
X:-3,267+0,368=  -2,899 N PENLED-EESS . LT
Y: 1,324-0,462 = 0,362 N 2:0,861+0= 0,861N
2:0,861+0= 0,861 N
X:-3,267+0,368=  -2,899 N
R16976 N Y:1,324 40,462 = 1,786 N
2:0,861+0= 0,861 N

Fonte: O Autor (2017).
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Estas indicagdes representadas na Figura 23 mostram exatamente como oS
carregamentos serdo aplicados na simulacdo posteriormente, seguindo as coordenadas
cartesianas destaca com as mesmas cores dos eixos da imagem. As setas aplicadas somente na
dire¢do X, bem no bico do ber¢co do motor, representam o esfor¢o diretamente na fixagdo do

mesmo.

4.4.2 Cargas nos trens de pouso

Os esfor¢os no trem de pouso foram calculados para situacdes criticas, conforme
descrito no topico 2.7.3. Sendo assim, se considerou o pior pouso, sendo ele em somente uma
roda do trem principal, estando o avido com o méaximo de carga, ou seja, 123,9 N de peso
total e com reacdes do solo iguais a 2. Da mesma forma para a carga estdtica no trem de

pouso frontal, os mesmos valores foram considerados.

Os célculos podem ser vistos no Apéndice C e os componentes vetoriais de forgas
resultantes encontrados, tanto para o trem de pouso frontal, quanto para o trem de pouso

principal, sdo vistos na Figura 24.

Figura 24: Componentes vetoriais nos trens de pouso

Trem principal

X:41,32N X:-61,95N
Y :59,03N Y :247,80N
Z:-23,62N Z:-99,12N

Fonte: O Autor (2017).

Como representado na Figura 24, essa sera a forma de aplicagdo dos carregamentos na
simulacdo, seguindo as coordenadas cartesianas da mesma forma que explicado no topico

anterior.
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4.4.3 Cargas na empenagem

Os esforgos sofridos pela fuselagem originados pelos carregamentos na empenagem
sao dois: um deles ¢ consequéncia da deflexdo da superficie vertical e outro da deflexao da
superficie horizontal. Os calculos para estes dois carregamentos podem ser vistos nos

Apéndices B e E, onde eles foram calculados seguindo os principios descritos no topico 2.7.4.

Para ambos, alguns valores de outras areas da Equipe Masbah Aerodesign foram

necessarios como dados de entrada para os calculos. Estes podem ser vistos na Tabela 5.

Tabela 5: Valores de entrada para célculos de carregamentos na empenagem

Variavel Valor Medida Area Responsavel
W 123,9 N Estabilidade

p 0,875 kg/m? Desempenho
bt 0,19 m Aerodinamica
bv 0,28 m Aerodinamica
b 2,65 m Aerodinamica
xt 0,934 m Estabilidade
XV -0,985 m Estabilidade
St 0,0836 m? Aerodinamica
Sv 0,0784 m? Aerodinamica
S 0,72875 m? Aerodinamica
deda 0,332 Adm. Estabilidade
K 1,15 Adm. Estabilidade
v 21,87 m/s Desempenho
N 2,9107 Adm. Calculado

ntv 1 Adm. Estabilidade
nth 1 Adm. Estabilidade
CLta 2,979 Rad-! Aerodindmica
CmCL 0,198 Rad-! Aerodinadmica
CLtd 2,979 Rad-! Aerodindmica
Cmtd -0,688 Rad-! Estabilidade
Cma 0,438 Rad-! Estabilidade
CLo 5,042 Rad-! Aerodinamica
of 0,22 Adm. Estabilidade
CyB -8,59 Rad-! Estabilidade
Cnp -0,092 Rad-! Estabilidade
CLav 1,83 Rad-! Aerodindmica
CLdv 1,23 Rad-! Aerodindmica
Cmov -0,066 Rad-! Estabilidade

Fonte: O Autor (2017).

Ainda foi necessario calcular o raio de giro para as duas diregdes. Seguindo os
conceitos de Miller (1932), encontra-se uma constante avaliando as proporgdes do avido em
suas tabelas de estudo. Para o Ky (raio de giro em torno do eixo y), por exemplo, foi

encontrado um valor de 0,0140, tendo um comprimento do avido de 1500,41mm e a largura
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de 2650mm. Isso ¢ aplicado no Eq. 9, conforme Apéndice E, para entdo encontrar um valor de

0,360298 para o raio de giroem Y.
Eq. (9) — Raio de giro

Ky = V((m * C * (12 + h?))/m) ©)
Onde:
Ky = raio de giro eixo y [Adm.]
C = constate [kg/m*];
m = massa total [kg];
| = comprimento [m];

h = altura ou largura [m];

Ja para o céalculo de raio de giro Kx, foi encontrado um valor para a constante de
0,0389, sendo que o comprimento ¢ de 1500,41mm e a altura do avido ¢ de 669,49mm. Com

isso, foi encontrado um raio de giro em torno do eixo X de 0,326475, conforme Apéndice B.

Na Figura 25, pode ser visto estas dimensdes acima citadas e os dois eixos de giro

estudados.

Figura 25: Raio de giro

..... | 669,49mm

Fonte: O Autor (2017).

Os carregamentos encontrados na superficie horizontal da empenagem durante
manobras podem ser vistos no grafico da Figura 26. Estes valores sdo explicados da seguinte
forma: quando a superficie horizontal da empangem recebe o comando para entrar em

movimento, ela sofre um esfor¢co negativo. Apds isso, quando o avido estiver chegando a sua
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nova rota, ela sofre outro esfor¢o positivo para conseguir manter o avido em sua nova direcao.
Isto descreve o que a norma FAA (2012) requer, ou seja, esfor¢cos que parte de repouso ao seu
maximo nas duas dire¢des. O grafico da Figura 26 ainda apresenta o valor maximo de esfor¢o

sofrido de 32,5313 Newtons, que sera utilizado na Simulagao de Elementos Finitos.

Figura 26: Carregamentos na superficie horizontal da empenagem
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Fonte: O Autor (2017).

J4 os carregamentos encontrados para a superficie vertical da empenagem podem ser
visto no grafico da Figura 27. Estes valores podem ser explicados da mesma forma que para a
superficie horizontal da empenagem. Foram encontrados para angulos de sideslip (p) ja acima
do esperado, cujo valor méximo ¢ de 15,809 graus, e o seu maximo esforco de carregamento

calculado € de 13,2445 Newtons.
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Figura 27: Carregamentos na superficie vertical da empenagem
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Fonte: O Autor (2017).

Estes dois esfor¢os sdo aplicados de forma combinada na simulagdo, conforme topico
2.7.4. Sendo assim, o valor do carregamento horizontal se torna 24,3984 N e o carregamento
vertical se mantem 13,2445 N. Eles sao aplicados no centro da envergadura de cada superficie

na longarina de fixacao da fuselagem, conforme Figura 28.

Figura 28: Carregamentos da empenagem aplicados

Fonte: O Autor (2017).



56

4.5 DETERMINACAO DAS CARGAS DE INERCIA APLICADAS

Para assegurar que o avido suporta todas as suas cargas, também ¢ necessario aplicar
as cargas de inércia envolvidas de seus componentes com o maximo de fator de carga que ele
estara sujeito em manobras criticas. Para isso, os valores de peso dos conjuntos e sistemas do

avido foram multiplicados pelo fator maximo de carga, calculado no topico 4.1.

Vale ressaltar que o peso do conjunto ber¢o do motor nao se faz necessario neste

ponto, pois ja foram aplicados conforme topico 4.4.1.

Tabela 6: Carregamentos de inércia dos componentes

Componentes Pesagem (kg) Fator +Vn  kg. +Vn (kg) X (mm) y (mm) z (mm)
fuselagem 0,255 2,9107 0,7422285 0,00 20,00 -125,00
Carga 9,63 2,9107 28,030041 0,00 0,00 -121,50
Comp. Elétricos 0,095 2,9107 0,2765165 0,00 110,00 -64,90
Estrutura posterior 0,095 2,9107 0,2765165 0,00 157,50 -497,50
Trem principal 0,168 2,9107 0,4889976 0,00 -89,50 -164,75
Superficie H 0,129 2,9107 0,3754803 0,00 220,76 -1004,00
Superficie V 0,097 2,9107 0,2823379 0,00 337,37 -1024,50
Asa 0,544 2,9107 1,5834208 0,00 125,82 -129,40

Fonte: O Autor (2017).

Na Tabela 6, pode ser vistos os valores dos carregamentos de inércia e também seus
respectivos locais de aplicacdo em coordenadas cartesianas, sendo que a origem do modelo se

apresenta conforme Figura 29.

Figura 29: Coordenada cartesiana global

Fonte: O Autor (2017).
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4.6 SIMULACAO ESTRUTURAL DE ELEMENTOS FINITOS

Depois de encontrado todos os carregamentos exigidos por norma para garantir a
integridade da estrutura da fuselagem do avido, foi iniciado o trabalho no modelo.
Primeiramente foi feito a simplificacdo e unido fixa das geometrias no Space Clean (recurso
de trabalho com geometria no Ansys), somente da fuselagem (objeto em estudo) e do trem de
pouso que influencia nos resultados. Esta simplificacdo ficou conforme Figura 30, onde pode
ser visto alguns elementos de casca (painel sanduiche, compensado aerondutico) e outros

solidos (trem de pouso e tubos de fibra).

Figura 30: Geometria simplificada do modelo

Fonte: O Autor (2017).

Com isso feito, foram aplicados os materiais aos componentes da fuselagem, suas
propriedades mecanicas conforme o topico 4.3, e também orientado as fibras dos
componentes necessarios no ACP (recurso para ordenar fibras do Ansys) da mesma forma que
apresentado na Figura 31, onde ¢ visto a parte anterior da fuselagem (inico componente com
mais de uma camada de material) com suas camadas de fibra orientadas na dire¢do das setas

amarelas ¢ o crescimento das camadas na direcao das setas roxas.
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Figura 31: Orientacao das fibras

5 Cnwacaxacknt

Fonte: O Autor (201).

Desta forma, o esquema de trabalho no Ansys acabou ficando conforme a Figura 32.
Nela ¢ visto os elementos vindos de um pré-processamento no ACP e também o trem de
pouso principal, o qual ndo precisou da orientacao de fibras somente de um trabalho no

modelo mecéanico.

Figura 32: Esquema da Analise de Elementos Finitos
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Fonte: O Autor (2017).

No proximo passo, foram desenvolvidas separadamente malhas adequadas para cada
conjunto de componentes. Elementos solidos e de superficie foram necessarios. O grafico da
Figura 33 mostra uma visao geral de todos os elementos da malha, sua qualidade e quantidade

de elementos.
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Figura 33: Qualidade da malha
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Fonte: O Autor (2017).

Este grafico retirado do Ansys considera a simetria dos elementos da malha. Pode ser
visto que a qualidade da malha gerada para o modelo completo esta consideravelmente boa,
pois praticamente todos os elementos apresentam uma qualidade acima de 75%. A parte
superior mostra o tipo de elemento que inclui a malha. Nesta legenda observa-se que a
maioria dos elementos sdo quadrados para as superficies, ou seja, 6tima simetria. Também ¢
visto uma maioria de elementos hexaédricos para os elementos solidos, outro indicador de

6tima simetria. Os demais sdo de pouca quantia, quase insignificantes.

Sendo assim, a malha final desenvolvida ¢ composta por 165372 nds e 80268

elementos, cuja qual pode ser vista de modo geral, com legenda de qualidade, na Figura 34.

Figura 34: Malha de Elementos Finitos

Fonte: O Autor (2017).
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Por fim, com a malha pronta, também foram incluidas as condi¢des de contorno no
modelo conforme Figura 35. Nela pode ser visto todos os carregamentos calculados no topico
4.4 (caixa 2) aplicados ao modelo, assim como as cargas de inércia (caixa 1) dos componentes
apresentadas no topico 4.5, e ainda a aceleragdo da gravidade e os suportes fixos (caixa 2) na
unica caverna de fixa¢do da asa, caracterizando assim, uma analise dindmica nao-linear de

FElementos Finitos.

Figura 35: Condig¢des de contorno

[B) inércia da carga
. Inércia dos componentes elétricos
- Inércia da fuselagem

[BJ Forga no trem principal: 273,98 N
. Forga na barra do bergo superior 1: 11,952 N
. Forga na barra do bergo inferior 1: 2,0675 N
. Forga na barra do bergo superior 2: 11,061 N
. Forga na barra do bergo inferior 2: 1,3216 N
D Acceleration: 9807, mm/s®

. Fixed Support caverna frontal de fixag3o da asa
. Remote Force torque do motor 1: 6,976 N D/

Fonte: O Autor (2017).

Na Figura 35 ¢ visto somente um suporte fixo, porém existem dois, um em cada lado
de fixacdo da asa. Também ¢ visto somente um carregamento de torque do motor, porém
existem dois, em dire¢des opostas. Estas e as demais sdo todas as condi¢cdes de contorno que
influenciam nos resultados da simulagdo, mas somente algumas delas sdo aplicadas conforme

0 que se esta analisando.
4.7 DISCUSAO DOS RESULTADOS DA SIMULACAO

Foram simuladas duas situagdes de contorno: uma para simular a situagao de voo, a
qual leva em consideracdo carregamentos das superficies estabilizadoras, cargas de torque do
motor e inércia, € outra para simula a situacdo de pouso, a qual leva em consideracao

carregamentos nos trens de pouso, carga de torque do motor e inércia.
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Ao avaliar os resultados da simulagdo, encontra-se alguns locais na estrutura da
fuselagem de maior significancia. Estes serdo apresentados com imagens, e através delas,
explicacdes e sugestoes de melhorias sdo feitas. Vale ressaltar, que as op¢des de melhoria que
proporcionam menor peso sempre seriam as melhores, vendo que o objetivo da competicao
SAE AERODESIGN ¢ fabricar o avido mais leve possivel que carregue o maior peso, porém,
alguns temas devem ser avaliados em conjunto pela equipe antes da escolha: processo de

fabricagdo, tempo de construcao e orcamento.

O primeiro ponto a ser avaliado ¢ o apresentado na Figura 36, o qual foi gerado por
uma condi¢do de contorno em situacdo de voo, com cargas extremas nas superficies
estabilizadoras. Na imagem, ¢ possivel ver um deslocamento significativo gerado pela flexao
e torcdo da parte posterior da fuselagem, juntamente com seus tubos de engaste. Este
deslocamento de 76,46 mm pode ser considerado um problema, levando em conta o fato de
afetar diretamente a estabilidade do avido durante o voo. Sendo assim, alguma forma de
contencdo deve ser feita buscando tornar a treliga desta parte mais rigida, como por exemplo,

as seguintes opgoes:

1? Adicionar um laminado de fibra de carbono na extensdo de suas faces
exteriores de compensado aerondutico. Seria uma op¢do de facil construg¢do, baixo

custo e que acrescentaria pouco peso;

2% Construir uma trelica com as mesmas dimensdes, mas de sanduiche composito.
Esta seria uma opg¢do mais leve que a primeira, de facil constru¢ao, porém a de maior

valor;

32 Construir uma treliga com barras de fibra de carbono que possui um Moédulo de
Elasticidade alto, o que tornaria a estrutura bem rigida. Seria a op¢do de menor peso e

menor valor, porém a de maior dificuldade de construcao.
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Figura 36: Deslocamento méaximo da estrutura posterior da fuselagem em situagdes de voo
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Fonte: O Autor (2017).

A Figura 36 apresenta na Figura A uma imagem com escala de deformac¢do Ox e na
Figura B uma imagem com escala de deforma¢do 1x, o que torna bem visivel o quanto a

estrutura se desloca.

Pode ser visto que ndo ha como evitar o deslocamento da parte posterior da fuselagem,
por ele ter uma grande extensdo, entdo uma das trés opgdes citadas se faz necessaria, mas
também pode ser afirmado que o deslocamento ndo sera tdo alto como informado na imagem,
pois como pode ser visto, os tubos de engaste também sobre uma flexao de aproximadamente
4,29 mm e antes de chegar a este valor ele estard sofrendo um dano pelo alto valor de tragao

em suas fibra no sentido transversal (normal Y'), no qual o material possui resisténcia somente
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a 50 MPa. A Figura 37 apresenta os valores encontrados através de uma imagem do

componente isolado com escala de deformacao de 1x.

Figura 37: Estresse nos tubos de engaste em situagdes de voo

115,23 Max
E 86,932
58,634
30,336
i 2,038
-26,26

— -34,558
-82,856

Fonte: O Autor (2017).

Neste caso, tanto para evitar o dano quanto para resolver o problema com a flexao dos
componentes, alguma forma de contencdo deve ser aplicada no conjunto, como por exemplo:
adicionar um tubo de aluminio no interior destes engastes de fibra. Seria op¢ao de facil
constru¢do, de baixo custo e com um material leve o suficiente pelo alto Moédulo de

Elasticidade que ele proporciona para evitar a flexdo e tornar o conjunto mais rigido.

Ao avaliar esta mesma condi¢do de contorno, ¢ possivel também ver, que apesar do
grande momento gerado pelos esfor¢os nas superficies estabilizadoras, o estresse na parte
anterior da fuselagem nao ¢ muito elevado, conforme indicado na Figura 38 (imagem com
escala de deformagdo de 1x). Com um valor maximo de estresse de tracao de 48,94 MPa no
sentido longitudinal da fibra (normal Z), o resultado fica muito abaixo da resisténcia do
material, sendo considerado um bom resultado. Vale ressaltar neste momento, que este valor ¢

para a primeira camada do laminado, j& na terceira camada o valor fica bem menor.
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Figura 38: Estresse na parte anterior da fuselagem em situacdes de voo

Primeira camada Terceira camada

41,191 Max
32,36

23,529
14,698
5,8673
-2,9636
11,74
-20,625
-29456
-38,287 Min

39,251
29,559
19,867
10,175
048323
-9,2087
-18,901
-28593
-38,285 Min

Fonte: O Autor (2017).

J& ao se avaliar a estrutura com condi¢des de contorno em situagdes de pouso, também
¢ visto que os tubos de engaste da fuselagem sdo um elemento importante, pois conforme
apresentado na Figura 39, eles também se mostram propensos a sofrer um dano em sua
extensdo ao apresentar valores acima da resisténcia do material no sentido transversal das

fibras (normal Y).

Figura 39: Estresse nos tubos de engaste em situacdes de pouso

73,971 Max

5 44,764

15,557

— -13,65

] -42,857
-72,0064

— -101,27

-130,48

-159,69

-188,89 Min__.

Fonte: O Autor (2017).

Vale ressaltar, que estes valores de maximo estresse estdo indicados nos tubos do

berco do motor que contempla a mesma camada de laminado dos tubos de engaste. Nao ¢
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possivel separar o resultado entre estes componentes e eles também ndo sdo
consideravelmente altos para os tubos do ber¢o do motor, pois estes tubos estdo inclinados em
relacdo a coordenada indicada na imagem, ou seja, ao colocar os resultas em seu sentido

transversal e longitudinal os valores se mostram baixo.

Seguindo com a andlise, ao se avaliar a estrutura por completo na condicdo de
contorno em situacdo de pouso, pode ser visto que o apresentado na Figura 39 ¢ uma
consequéncia do alto deslocamento no trem de pouso principal, gerado pela flexdo e tor¢ao
que ele esta a sofrer, e que reflete na extensdo da fuselagem. Isso também gera um elevado
estresse de tragdo na estrutura de sanduiche, no ponto em que ele ¢ fixado. Esses detalhes
podem ser vistos na Figura 40, onde o valor méximo apresentado ¢ de 110,11 MPa de estresse
de tracao no sentido longitudinal (normal Z) na primeira camada do laminado, distribuido em

poucos nos, o que representa que o valor ainda pode aumentar com o refinamento da malha.

Na Figura 40, encontra-se a Figura A com escala de deformagao de 1x, e para melhor
visualizacdo do que esta acontecendo com o material, a Figura B, com escala de deformagao

de 12x, possuindo ainda um detalhe de resultados de estresse do local apontado.

Figura 40: Deformagdo 1x em A e 12x em B com detalhe de estresse na parte anterior da

fuselagem em situagdes de pouso

21,319 Max
18,951
16,582
14,213
11,844
94753
7,1065
4,7376
2,3688
0 Min

el

110,11 MPa

Fonte: O Autor (2017).
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Vendo isso, € possivel afirmar que o dano seria inevitavel em casos de carregamentos
extremos no pouso. E interessante mencionar aqui, que varias equipes na competicio SAE
AERODESIGN sofrem com estes casos, ou seja, muitos avides sdo danificados na hora do
pouso, quebrando parte da fuselagem ou entdo danificando os trens de pouso. Isso faz com
que o voo seja invalidado e ainda gera um grande transtorno para a equipe, que precisa refazer
0 avido para as proximas baterias de voo. Entdo, ¢ de extrema importancia garantir uma

estrutura bem refor¢ada nestes locais.

Conforme apresentado na Figura 41, através do detalhe, o estresse de tracao no sentido
longitudinal da fibra (normal Z) se reflete pela extensdo da fuselagem, chegando a ter mais

pontos em que o valor resultante se mostra alto.

Figura 41: Distribuicdo de estresse na parte anterior da fuselagem em situagdes de pouso com

detalhe

110,11 Max
91,311
72,514 |—
53,717 |—
34,92
16,124 —
-2,6731 |
-21,47
: -40,267
i -59.063 Min

Reforco

Local onde reflete a distribuicao de estresse de tracao

Fonte: O Autor (2017).

De inicio, seria interessante engastar o trem de pouso principal entre rodas com um
cabo de acgo, tornando ele mais rigido para evitar a sua flexao. Esta seria uma opg¢ao de baixo
custo, leve e de facil construcdo. Ou entdo encontrar um material leve, tanto quanto o

UHMW, porém de maior rigidez. Isso provavelmente tornaria o componente bem mais caro.
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Por fim, para amenizar a distribuicdo de estresse na extensao da estrutura anterior da
fuselagem, além da adi¢cdo de filetes com raios relativamente grandes, a adicdo de alguns
vinculos na trelica em ambos os lados da fuselagem pode ajudar. Conforme Figura 41, com
imagem de deformacao igual a 12x, estes reforcos serviriam de apoio para as flexdes que a
estrutura sofre. Seria uma opgdo de baixo custo, leve e de facil constru¢do antes de se buscar

um material alternativo.

Sendo assim, vendo todos os pontos de melhoria encontrados na estrutura da
fuselagem, a equipe Masbah Aerodesign serd capaz de aplicar as opg¢des sugeridas conforme

suas defini¢des, torando-a confiavel para utilizagdo em uma proxima competicao.
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CONCLUSAO

Ao se projetar um avido para a competicdo SAE AERODESIGN, diversas analises e
estudos sdo necessarios para garantir uma alta pontuagdo ao defender o projeto. Para
contribuir nisso, surge a oportunidade de analisar o dimensional da estrutura da fuselagem,

estudo que pode ajudar na pontuagdo da equipe na area de Cargas e Estruturas do projeto.

Analisando os requisitos das normas FAR-PART 23, CS-VLA e ainda a propria norma
da competicdo SAE AERODESIGN de 2015, foi possivel realizar uma sequéncia de
atividades para analisar a estrutura da fuselagem utilizada no avido de 2015 da Equipe

MasBah AeroDesign.

A sequéncia de atividades envolveu um levantamento das fungdes e critérios de design
do avido, dos materiais utilizados e suas propriedades, dos esfor¢os externos e de inércia dos
componentes, ¢ por fim, uma Andlise de Elementos Finitos para encontrar resultados para o
principal objetivo do trabalho, sendo ele, avaliar o dimensionamento da estrutura da

fuselagem sugerindo melhorias.
Com os resultados encontrados, puderam-se chegar as seguintes conclusoes:

o A estrutura do avido da equipe Masbah Aerodesign nao se mostra confiavel
para os esforgos que ela serd submetida, pois os resultados mostram pontos especificos na
estrutura onde pode estar ocorrendo um dano durante as missoes;

J A parte posterior da fuselagem possui uma grande extensdo e os esforgos que
ela sofre durante o voo geram uma grande deformacdo na sua estrutura, prejudicando na
estabilidade do avido. Isso faz com que seja necessaria a aplicagdo de outro material ou um
material adicional para torna-la mais rigida.

o O ponto de fixacdo do trem de pouso principal esta muito fragil. Isso faz com
que seja necessario um redimensionamento desta parte, assim como um engaste do trem de
pouso principal;

o A estrutura anterior da fuselagem sofre grande tor¢do. Desta forma, novas

vinculagdes na treliga devem ser consideras no seu dimensionamento.

Portanto, conclui-se que os objetivos deste trabalho foram alcangados, sendo
necessario apenas alguns testes de validagdes, caso a equipe opte por alguma das sugestdes

mencionadas para os pontos frageis encontrados.
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APENDICE A

INERCIA DOS COMPONENTES

Em verde todos os componentes influentes na inércia frente a primeira caverna de fixacéo da
asa, em vermelho os posteriores a caverna. Estes devem ser multiplicados pelo fator Vn
correspondente para a ideal aplicacéo:

930,85

|
o420 L 369.07

71.12

Comp Descrigao
1

0,988
0,255

9,63
0,095
0,095
0,168
0,129
0,097
0,544

O 00 N OO U & W N

Comp Descrigao
1 0,988
0,255
9,63
0,095
0,095
0,168
0,129
0,097
0,544

2
3
4
5
6
7
8
9

-224,22
18,82
22,62

-39,63
369,07
71,12
930,85
930,85
32,19

-224,22
18,82
22,62

-39,63
369,07
71,12
930,85
930,85
22,15

2,9107
2,9107
2,9107
2,9107
2,9107
2,9107
2,9107
2,9107
2,9107

2,8757716
0,7422285
28,030041
0,2765165
0,2765165
0,4889976
0,3754803
0,2823379
1,5834208

-0,988
-0,255

-9,63
-0,095
-0,095
-0,168
-0,129
-0,097
-0,544

Pesagem (kg) Distancia Fator Vnkg.fator Vn (kg) kg.fator Vn (N)

28,2113194
7,281261585
274,9747022
2,712626865
2,712626865
4,797066456
3,683461743
2,769734799
15,53335805

Pesagem (kg) Distancia Fator Vnkg.fator Vn (kg) kg.fator Vn (N)

-9,69228
-2,50155
-94,4703
-0,93195
-0,93195
-1,64808
-1,26549
-0,95157
-5,33664
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CARREGAMENTOS NA SUPERFICIE HORIZONTAL DA
EMPENAGEM

APENDICE B

1500.41

s ,,‘pus

,"_ V‘b"‘

m:= 12.63
MW
A1N:= 1.5

’, )
I:= 0.0389-111-(1' - 11') = 1.346181

I
kx:= |— =0.326475

m
S.:= 0.72875
MA

nth:=1

W :=m-9.81 = 123.9003
MW

bt:= 0.19

Xt:= 0.934
St:= 0.0836

p = 0.875
deda := 0.332
Ki=115

= 21.87
b:= 2.65
t:=0,0.05..1.8
B:=46

aeronaves abaixo de
500 poud

massa (kg)

comprimento (m

momento de inércia eixo y (m™4)

raio de giro eixo y (m)

area alar (n?)

eficiéncia de cauda (adm)

peso (N)

envergadura da superficie H (m)

distancia cg avido ao ca empenagem H (m)
area da superficie H da empenagem (n7)
densidade do ar (kg/m?)

fator de downwash (adm)

669.49

amortecimento em manobra de arfagem (adm)

velocidade do avido (n/s)
envergadura alar (m)

tempo de reacéo para deflexéo (seg)

constante (adm)
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0.52
2.9107
9.81

32 >

2

Wi
o | —

(=]

CLta:= 2.979

CmCL := 0.198

CLtd := CLtx

Cmtd := —0.688

= 200.254894

totalmente movel
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constante (adm)

fator de carga maximo (adm)

gravidade (m/s?)

presséo dinamica (N/m)

variacao de coef. de sustentacd em funcdo do
angulo de ataque da superficie H (radianos-*)
variacao de coef. de momento em fucéo da
variacao de coef. de sustentacdo da aeronave

sem considerar a empenagemH (adm)

variacao de coef. de sustentacdo em funcéo do
angulo de inclinacéo da superficie H (radianos-*)

variacéo de coef. de momento em funcéo do
angulo de inclinagéo da superficie H (radianos-")

variacao de coef. de momento em funcéo do

Cmo = 0.438 angulo de ataque da aeronave sem considerar a
empenagem H (radianos-*)
variacdo de coef. de sustentaca em funcéo do
CLo:= 5.042 angulo de ataque da aeronave sem considerar a
empenagem H (radianos-*)
S ’ K
-V St-xt™ <
Kl := i CLt -nth-( - dz-:dozj + CLo-S| =5.072041
M 2am kxz ,[mh
' S2 S K S
—p- t-xt < S-xt
K2:= 2 | Cmoe—— - CLtaemth: (1 - deda) + CLoe—— 2. 2% 1| _ 15451636
2-m kxz-b kxz ""]ﬂl 2 m
2 S D " ‘2 p) S g
v St-xt St™ Kmth™ Xt -St”
K3 = £ | -CLsnth—— + Cmtbnth —— ~ CLto-CLtS, .0 — | =—40.426183
-m I br-kx” nhS



t
An(t) = N —
1(t) ‘\I()\)

An(t) =

0
0.003%902
0.060807
0.252279
0.608846
1.091948
1.623094
2.119372
2.516972
2.780277
2.900553
2.889318
2.770326
2.572438
2.324356

=

‘€

0
0.003902
0.060807
0.252279
0.608846
1.091948
1.623094
2.119372
2.516972
2.780277
2.900553
2.889318
2.770326
2.572438
2.324356
2.051359
1.773707
1.506272
1.258925

1.03734
0.843919
0.678703
0.540162
0.425829
0.332788
0.258005
0.198559
0.151773

0.11528

0.08705
0.065374
0.048845

0.03632
0.026886
0.019819
0.014551
0.010644

0.01
0.05
0.1
0.15
0.2
0.25
0.3
0.35
0.4
0.45
0.5
0.55
0.6
0.65
0.7
0.75
0.8
0.85

1.45
1.5
1.55
1.6
1.65
1.7
1.75
1.8
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. An 1 N
n=|—— — 11—
N t PN
PN
An_21{ X\ ( 1 ) 2\ N
n=|— Tl—— -—+1 -
N 2 B t G
ALta = CmCL‘E-An
b-xt
Wk
2 S-q-xt-CLa
Wokx
V-xt
A\Y
st s
ALtc ;= Cmté-nth-—— - —— ("n + K1-"n + K2-An)
bt-xt CLo:K3
w
st s
ALtc := Cmtd-nth-——- «("n + Kl-'n + K2-An)
bt-xt CLoK3
0
0 0
1 -4.294448
2 -12.475143
3 -15.387885
4 -10.865578
5 -1.326797
6 9.762315
ALt := ALt + ALt"a + ALt™~ + ALtc =| 7 19.68732
8 26.961435
9 31.155812
10 32.531342
11 31.69099
12 29.329298
13 26.083834
14 22.466213

15
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FORGCA (N)

0 015 03 045 06 075 09 105 12 135 15 165 138
t

TEMPO (s)
Aplicacéo no ponto central da envergaruda no centro aerodinamico:
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APENDICE C

CARREGAMENTOS NO TREM DE POUSO

REACOES DE APOIO NO TREM PRINCIPAL

Adotando fator de carga nas reacdes no solo de 2:

ng =2

W= 12.63-9.81 = 123.9

L
n:=ng+ — = 2.667
ALY

ESFORCOS DIRECIONAIS

Pouso somente em uma roda do trem principal

p=04
BB~ 2

Fv:= W-ng = 247.801

Fh := p-Fv =99.12

ESFORCOS LATERAIS

Para cargas laterais as condicdes s&o as seguintes:

fator de carga nas reacdes (adm)
peso total (N)

sustentacao (kg)

fator carga de inércia (adm)

coeficiente de atrito (adm)
fator de carga (adm)
forca vert. no trem principal (N)

forca hor. no trem principal (N)

a) o fator de carga vertical € 1,33 dividindo em duas rodas do trem principal;

b) o fator de carga lateral e igual a 0,5 para lado interno e 0,33 para externo;

nv:= 1.33

nint := 0.5

W
Fv .= —-nv = 82.394
AW >

Fl := W-nint = 61.95

fator de carga vetical (adm)
fator de carga interno (adm)

forca vertical em cada roda (N)

forca lateral interna (N)



REACOES DE APOIO NO TREM FRONTAL

Para cargas do trem frontal as condices séo as seguintes:
a) o fator de carga vertical € 2,25 vezes a carga estatica com maximo peso;
b) para a carga horizontal o valor é de 0,4 vezes a for¢a vertical encontrada;

C) para a carga lateral o valor é de 0,7 vezes a for¢a vertical encontrada;

A= 161 distancia em relagéo ao CG (m)
BIE= 4050 distancia em relagdo ao CG (m)
Fy := ( )-W~2.25 = 59.031 forca vertical (N)

A+ B

Fh := Fv-0.4 = 23.612 forca horizontal (N)

MWV

Fl:= Fv-0.7 = 41.322 forca lateral (N)

MW
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APENDICE D

CARREGAMENTOS NO BERCO DO MOTOR

Motor OS0.55 AX 1 cilindro 2 tempo

Situacdo n(rpm) v eficiéncia Peixo (V\r, Td(N) ef% Pd
Torque na Decolagem 11650 13,650 0,547 629.76 25251 54725 316,484
Torque maximo continuo 11650 15,000 0,576 616,700 23,687 57615 355312

Torque em voo com méaxima poténcia continua = de 616,7W a 15 m/s

616.7
Tmax := — = 0.5055
11650
2.1
60
Torque na decolagem quado estiver com maxima carga = de 629,76W a 13,65 m/s
P
Td = e =0.5162
11650
2.7t
60
Pmotor := 0.527
Phelice := 0.015 inclui fixacéo
Pberco := 0.079 inclui fixacéo
Ptremf := 0.067

Ptanque := 0.20

Condicédo 1 - Decolagem

VnPositivo := 2.9107

VnNegativo := —1

Td-1000 = 516.20301

Pp := (Pmotor + Phelice + Pber¢o + Ptremf + Ptanque)-VnPositivo-9.81-75% = 19.01694

Pn := (Pmotor + Phelice + Pber¢o + Ptremf + Ptanque)-VnNegativo-9.81-75% = —6.53346

Condicao 2 - Maxima poténcia continua
NaRositig,= 29107

'\"nNeggtg'\'o = -1

Tmax- 1000 = 505.49796

PP _ 5535502
75%
Pn_ _s71128
75%

REAGOES DE APOIO NO BERGO DOMOTOR

Reacoes devem ter torque equivalente gerado pelo peso dos
componentes no centro de gravidade:

2 P 2 P
2~Rs-\‘ 107 + 124.597 + Z-Ri-\’ 817 + 124.597 := 25.35592-124.59

N.m

N.m

kg
kg
kg
kg
kg

N.mm
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249.9813441-Rs + 297.21149439-Ri := 3159.09407

Equilibrio lateral

10 . 81
2.R§——————— — 2.Rifi—————— = 0
, 2 2 f 2 2
10 + 124.59 81 + 124.59
Sistema entre os dois: ¥

_ 315909407 — 207.21149439-Ri . X || 3

(1) Rs: . IR &
249.9813441 = | 4
? i
10 i ! - =
@) 2R ————— is
2 )
\‘ 107 + 124.597 . 0.16001194-Rs
Ri = = Ri=——— —
N 81 1.0901328 '
T2 2 I
81 + 124.59
(2)em (1)
3159.09407 — 297 ’1149439-—0'16001194'Rs Ca do coniunto
Sen ' o7 1.0901328 9 J

249.9813441

3159.09407 — 43.625324-Rs
249.9813441

Rs =

249.9813441-Rs := 3159.09407 — 43.62531593-Rs

43.62531593-Rs + 249.9813441-Rs = 3159.09407

3159.09407
Rs = — =10.75961 N
293.60666003
Ri = 0.16001194-Rs
1.0901328

) 124.59 _
RVs := Rg-—————— =10.7251

S
\j 10” + 124.59
10

-
-

= 1.57932 N

o
Z

RHs := R$:——— = 0.86083 N
2
\} 10" + 124.59

g 124.59
— =1.32409 N

2 2
817 + 124.597

RVi:

= B
RHi = Ri————— = 0.86083 N
81 + 124.59°

e
=




REACOES DE APOIO NAFUSELAGEM GERADAS PELO TORQUE DO MOTOR

As amarracdes devem supotar o torque equivalente gerado pelo motor.
2 2 2 2

2:Rs+ 107 + 64.5 + 2-Ri 81 + 64.5 := 516.20301

130.54118124-Rs + 207.08693827-Ri := 516.20301

Equilibrio lateral

10 81

2R$——— —2Ri——————— = 0 =

2 > 2 2 ; W= i
107 + 64.5 817 + 64.5 + Y .1;' 1§ S ) AE\\

Sistema entre os dois: ™ g\ Ny

516.20301 — 207.08693827-Ri s
(1) Rs:= | N |
130.54118124 ;

10
2.Rgg——mM
> 7§
. \} 107 + 64.57 . 0.30641672-Rs
. 81 1.56456029
- 2 2
81 + 64.5
(2)em(1)
0.30641672-Rs
516.20301 — 207.08693827- ——Mm
1.56456029
Rs =
130.54118124
516.20301 — 40.5576575-Rs
Rs =

130.54118124

130.54118124-Rs := 516.20301 — 40.5576575-Rs
130.54118124-Rs + 40.5576575-Rs = 516.20301

516.20301
Rs = —— = 3.01699
171.09883874

_ 0.30641672-Rs

Ri: = 0.59087
1.56456029
Vs = Rs S 0.46223
M.— : ; = 0.4622
107 + 64.5
64.5
RLs = =2.98137

Ry ——M M
2 2
\} 107 + 64.57

81



81

RVi := Ri-—— = 0.46223 N
ANV ’ ’
817 + 64.57

. ) 64.5 .

RLi ;= Ri-—— = 0.36807 N

9, 2
\} 817 + 64.57

REAGOES LATERAIS DE APOIO NO BERGO DO MOTOR

De acordo com o paragrafo FAR-PART 23.363, a carga de inércia lateral deve ter um fator
minimo de 1,33 aplicado lateralemente ao ber¢o do motor. Desta forma, define-se para nosso
projeto, coeficiente de 1,5.

Pl := (Pmotor + Phelice + Pberco + Ptremf + Ptanque)-1.5-9.81 = 13.06692

1245
Rior s T AAB0 _ ey N
4-64.5
Pl
RLat = — = 3.26673 N e
4 o —a

!I 64.50mm \
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TORQUE NAFIXACAO DO MOTOR
Tmotor := 516.2
Distancia = 37

Tmotor

= —— = 6.97568
’g" Distancia-2

83

N.mm

mm

Z

37mm




APENDICE E

CARREGAMETOS NA SUPERFICIE VERTICAL DA

EMPENAGEM
- 2650 ~
T I
<
] || — F
|
bv:= 0.28 envergadura da superficie V da empenagem (m)
m=12.63 massa (kg)
&= 9381 gravidade (m/s?)
h:= 2.65 comprimento (m)
li= 18 altura (m)

2 2
I:= 0.0140-111-(1 +h ) =1.639563

I
ky:= |— =0.360298
m

ntv:=1
p:= 0.875
V= 21.87
MV

1 2
q:= —-pV =200.254804

B:=33
X = 0.605
N = 2.9107
NW

,§A:= 0.72875
A',vaﬂ: 0.0784

b:= 2.65
Xv = —-0.985

momento de inércia eixo z (M4)
raio de giro eixo z (m)

eficiéncia de cauda (adm)
densidade do ar (kg/m?)
velocidade do avido (m/s)

presséo dinamica (N/m?)

constante (adm)

constante (adm)

fator de carga maximo (adm)

area alar (m?)

area da superficie V da empenagem (n¥)

envergadura alar (m)
distancia cg avido ao ca empenagem H (m)

84



,&:: 1.15

of:= 022

Cyp = 015 8.595989
©0.01745 T

Cnf3 := -0.092

CLov:= 1.83

CLév:=1.23

Cmév = —-0.066

aeronaves abaixo de

t:=0,005.18 gy poud

2
An(t) = N(;) -e
An(t) =
0
0.01605
0.12036
0.34926
0.68707
1.09234
1.51779
1.92173
2.27312
2.5526
2.7513
2.86873
2.91037
2.88549
2.80534

tempo de reacéo para deflexéao (seg)

amortecimento em manobra de arfagem (adm)

taxa de variacdo do angulo sidewash como
angulo sideslip (adm)

variacao do coeficiente de forca lateral em
funcéo do angulo sideslip (radianos-*)

variacao do coeficiente de yawing-moment em
funcéo do angulo sideslip (radianos-*)
variacdo de coef. de sustentacd em funcéo do
angulo de ataque da superficie V (radianos-")

variacdo de coef. de sustentacdo em funcéo do
angulo de inclinacdo da superficie V (radianos-*)

variacao de coef. de momento em funcéo do
angulo de inclinacéo da superficie V (radianos-*)

0 0.000001
0.016052 0.05
0.120362 0.1
0.349258 0.15
0.687068 0.2
1.092342 0.25
1.517794 0.3
1.921735 0.35
2.273123 0.4
2.552597 0.45

2.7513 0.5
2.868732 0.55
2.91037 0.6
2.885488 0.65
2.805335 0.7
2.681757 0.75
2.526215 0.8
2.349156 0.85
2.159662 t.= 0.9
1.965302 0.95
1.772138 1
1.584814 1.05
1.406713 1.1
1.240134 1.15
1.086475 12
0.946413 1.25
0.820062 1.3
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0.707117 1.35
0.606972 14
0.51882 1.45
0.441732 1.5
0.374722 1.55
0.316786 1.6
0.266946 1.65
0.224266 1.7
0.187873 1.75
0.156962 1.8
An 1 N
n=|—B]—-1 ——
N t PN
A
; >
. An_21| X\ 1 2-X\ N
n=|—B"—1-——|=-—+1||—
2 2
N 2 B t \2
_ 2
Kl;= PV | cLow X nt ( = —O'BJ - CyB-S| = 5.501151
2'm k_yz \/nt\'
p-V2 [ Sb Sv-x K p Sxv
K2 := — . _CnB.— + CLav-ntv- . (1 + O'B) + CyB——_ =3.762179
2-m 2 2 ntv 2 m
L ky ky
2 2 2 2
—p-V SV-xXv Kntv XV~ Sv
K3 := -‘: . CLavnr\'_ — CM\'CLS\'LB—— = 12.191098
2
2‘m Ky nw m ky2
ALt = Cl_le_gSAn
CLav b-xv
ALfto == CnfP3 .m-g-S‘Al
CLav b-xv

S
ALtc := Cmdv-mtv- v s
bv-xv CyB-K3

.("n + K1-"n + K2-An)
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0
0 0
1 -5.273345
2 -5.602145
3 -2.246211
4 2.420454
5 6.841061
6 10.233542
ALt = ALta + ALt"'a + ALt™y + ALtc=| 7 12.347613
8 13.244578
9 13.138695
10| 12.295456
11 10.97289
12 9.392153
13 7.72669
14 6.102109
15

15

12.5

ALt

+——+ 10
> ALt 75
é XXX p
< ALt a
U 880 25 ¢4k 5¢
- ALte — 2.5}

=5
-7.5

-10
0 015 03 045 06 075 09 105 12 135 15

t
TEMPO (s)



Aplicacao no ponto central da envergadura e inicial da corda:

v
"N

%

N~

S |

N :

Q . 4

N -

“Qa o= i) ey

N

|}

i\
fhnge
hiné

4;
0
0 0
i -0.087197
2 -0.653826
3 -1.897228
4 -3.732268
mg

AHT 5 -5.933784

6 -8.24491
B:= q-CyB _

0.0174 7 -10.439185
8 -12.347983
9 -13.866132
10 -14,94552
11 -15.583431
112 -15.809615
13| -15.674452
14| -15.239047
i5




A

ANGULO (GRAUS)

=

]

| I A |
I o bW
0 L 0O OO

112
-1238
- 144

- 16

PR

//

_ A

e

]

045 06 075 09

t
TEMPO (s)

1.05 12 135

&9
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APENDICE F

RIGIDEZ DO TREM PRINCIPAL

Verificacdo do deslocamento

36

E:=273 Forca aproximada resultante das componentes N

Centrode massaemY
-5.5

Centro de massa em X

8
615 o | 246 . 3
I:= z{ +615(7.5 - 5.5)'} ¥ [ +246(3 - 5.5)'} =5427x 107 mm™4
2 12
E := 1000 N/n?
1:=107.5 m
d = l mm
M 3.BI
k:= E N.m
5
3-E1
k:= =13.106 N.m
IV 3
£
F
d:= — =20.831 mm
T
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ANEXO B
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