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Resumo. O presente trabalho é o projeto de uma aeronaveopasto, movida a propulsdo humana, com principdbgue nas
areas de aerodinamica, mecénica de vbo e otimizagdltidisciplinar, sem a intencdo de construgdondesma. O projeto se d&
através de uma revisdo bibliografica de projetosHi2A (human powered aircraft) anteriores, e da pegacgdo de cddigos
computacionais capazes de avaliar as caracteristarodinamica tridimensionais de uma aeronave &uiba arbitraria, predizer
suas caracteristicas de estabilidade, estimar sesbpvazio e calcular seus parametros de desempeatsoincorporarem um
modelo de sintese paramétrica de aeronaves, queili@r analisar 0 espago de possiveis aeronavesodma comparativa e,
posteriormente, otimizar a populagdo de forma rdidtiplinar, por meio de um algoritmo genético. Rion, o avido escolhido é
testado em um simulador de voo em tempo real pabagdo das qualidades de voo.
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LISTA DE SIMBOLOS
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r, Distancia do fim do vortice preso ao ponto P vy Angulo de trajetéria w  Referente a asa
U, Velocidade do escoamento no infinito 6 Angulo de atitude HT Referente ao estab. Horidonta
I' Circulag&o/intensidade do vértice e Angulo de Downwash VT Referente ao estab. vertical

1. Introducéo

A notavel evolugdo da aviagdo no ultimo século emmpia desde o primeiro voo de um veiculo mais gegae o
ar até a concepcdo de aeronaves capazes de gadaarira do som e cobrir distancias intercontaiserem curto
espaco de tempo. Um particular ramo da engenhargmautica se dedica ao estudo de aeronaves tégetcamente
eficientes, que a poténcia gerada por um ser hur@arapaz de coloca-lo em vbo sustentado, sem aubdlienergia
externa ou armazenada. Estes veiculos sdo conbemdao HPA (human powered aricraft) e o preseateatho € o
projeto de um HPA, com foco nos campos de aerodgg@mmecénica de vdo e otimizacdo multidisciplinar.

2. Reviséo Bibliografica

O primeiro voo de uma aeronave inteiramente moaigeopulsdo humana da qual se dispde de registiasnado
ter sido realizado em 1936, pelos engenheirosaitai Enea Bossi e Vittorio Bonomi, a bordo da amren
"Pedaliante”. Segundo Mitrovich, o problema deopescessivo permitia a aeronave voar apenas ptascdistancias,
havendo a necessidade de catapulta-la para im@@rOutras tentativas por volta da mesma épodcalermanha, por
Helmut Haessler e Frank Villinger acabaram consetuicobrir distancias de quase 700m, também uiiliza
decolagem assistida.

Motivado pelo tema, em 1959, o industrialista Imiitd Henry Kremer criou o Prémio Kremer, que ofexé® mil
libras ao primeiro grupo que concebesse uma aecomawvida a propulsdo humana capaz de percorrerajetct em
formato do digito “oito”, por uma distancia de 1lhmai (1,6 km). Dois anos mais tarde, o primeiro wooficialmente
decolar apenas com a poténcia humana foi realipadderek Piggott, a bordo do Southampton Univwgssilan
Powered Aircraft (SUMPAC). E em 1977, o engenhamonautico Dr. Paul MacCready tornou-se o0 primeiro
ganhador do Prémio Kremer, em Shafter, Califéroim @ aeronave Gossamer Condor, um canard de loagale
aluminio e muitas partes plasticas, Fig. (1).

Figura 1. Gossamer Condor




Entusiasmado com a conquista do prémio, Krenmgola um novo desafio que imaginava levar outroars até
a sua conquista. Surpreendentemente, dois anostandés da conquista do primeiro prémio, o grupdvideCready
viria a conquistar novamente o Prémio Kremer, abiza o provavel véo mais famoso de um HPA: adsaia do
Canal da Mancha na Inglaterra, em 1979, a bordBaksamer Albatross, percorrendo cerca de 35,8 kama altura
média de 1,5m do solo, o vdo teve duracdo de 2lm%iingindo uma velocidade maxima de 29km/h, eiesendo
uma poténcia ao piloto entre 250 e 300W. A estautle fibra de carbono com nervuras de poliestieqpandido e
revestimento de filme plastico (PET) fazia com guélbatross, Fig. (2), tivesse uma massa vaziapdmas 32kg,
somando uma massa total de aproximadamente 100kg @iloto Bryan Allen.

—

Figura 2. Gossamer Albatross

No inicio dos anos 80, os alunos de graduacédo gmdsiacao do MIT (Massachusetts Institute of Tekigy)
juntaram-se ao grupo de designers de HPA, sob atomdm professor Dr. Mark Drela. Em 1983, a aerorMuearch
B ganhou um Prémio Kremer de 20 mil libras por reanma velocidade de v6o superior a 30km/h por a&is,5km
de distancia em um trajeto triangular sendo esteh@e, o recorde atual de velocidade de um HPA.

Focando no recorde de distancia, deu-se inicidra puojeto, o Light Eagle, de 43kg e que virisea substituido
pela versdo de testes da aeronave, o Daedalusi&3@,cmnvencional de 31kg testado em 1988. Aindd &8, no dia
23 de Abril, o Daedalus 88, Fig. (3), recebeu mnbecimento da FAI (Fédération Aéronautique Intéonale),
responsavel por todos os recordes mundiais em tespaéreos, aerondutica e astronautica, pelo vads lorego
(3h54min) e mais distante (115,11km) de um HPApaorrer o trajeto de Iraklion, na ilha de Cre®aécia) para a
ilha de Santotini, voo feito por Daedalus (na noigid grega) e pilotado pelo ciclista olimpico KéoeKanellopoulos.
O vbo terminou a 7m da praia de Perissa em Saihtapds problemas na estrutura do tailboom da cdeslao ao
forte vento. Com a perda de controle, o avido aldgantando o nariz, € uma nova rajada causotha &dtrutural da
longarina principal da asa. O ciclista nadou giéaia.

Figura 3. MIT Daedalus 88
Diversos projetos de HPA tém sido desenvolvidaduindo até mesmo mecanismos de batimento de asas.

3. Modelo Mateméatico
3.1 Aerodinamica

O bloco de aerodindmica tem como principal fundaieoo as forcas e momentos aerodinamicos da aerofedto
através da obtencdo de trés curvas principaisna d@L x o, a curva polar de arrasto (CL x CD), e a curva i
para a aeronave completa por meio de um prograsendelvido de método dos vértices discretos, ézatilo o
“Component Drag Build-up Method” Raymer (2006) pararrasto parasita.

Método dos Vortices Discretos

Baseado nas referéncias de Bertin&Smith (1998]ligd&Snyder (2000) e Katz&Plotkin (1998), foi imgrhentado
um codigo de andlise aerodinamica 3-D que utilizaétodo dos vortices discretos (VLM) e consistais#ribuicdo de
ferraduras de vortices ao longo dos painéis dasrBoes aerodindmicas, cujas intensidades sdailadiEs pela
resolucéo de um sistema linear de equagdes queoadnfluéncia de cada um desses vortices ens msldemais e
vice-versa, de modo a satisfazer a condi¢cdo dewgumntle que ndo haja fluido escoando através duegde controle
de cada painel, garantindo a “impermeabilidadeh@aortranspiracdo das superficies.

Como o VLM permite o posicionamento dos vorticesd@ura em posicdes arbitrarias do espaco de modo a
acompanhar uma geometria qualquer, ele é capanadisaa asas com alongamento AR<4, diversos afilémsé.,
enflechamentog,, e diedro ddr, e capturar a influéncia entre mias superficies, efeito solo, e coeficientes deafo
(CY) e momentos latero-direcionais (CR,CN) quando &ngulo de derrapagep0. As velocidades em X, Y, e Z
induzidas por um vortice ferradura cujos dois wedilivres (esquerdo e direito) estdo alinhados@eetor velocidade
do escoamento no infinito e cujo vortice preso segdirecdo do enflechamento no quarto de cordadi painel séo
dadas pela equacéo (1)
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Apés calculadas as velocidades induzidas de cadizges@&m todos os outros que compde o sistema ukrfities
aerodindmicas assumindo uma intensidade de cadigevbr1, faz-se o produto escalar dessas velocidadesocom
versor normal de cada painel, de modo a se ohteloaidade total atravessando o painel. A condigioontorno para
a resolugdo do problema é a de impermeabilidadgudendo deve haver fluxo de fluido atravessandpoosos de
controle. Dessa aplicacdo de condigdo de contorpopblema de se encontrar as circulagééacognita) se resume a
uma inversédo de matriz (solucdo de um sistemarlthe@quacdes), sem necessidade de iteracbes nasnéri

A linearidade do programa é consequéncia direfgod&do escolhida de colocacéo dos vortices feraanly quarto
de corda (c/4) de cada painel e dos pontos deatento trés quartos de corda (3c/4) dos mesmossdtarm método
potencial linear, ndo é sensivel a viscosidadérfemo que domina o estol e, portanto, para captu@kmax que
ocorre em uma regido nao-linear da curva de @l utiliza-se 0 método da secéo critica, em queossidera que o
angulo de estalesq € aquele em que a primeira secdo da asa atingax ®idimensional. Fora isso, estando em
destor O VLM é capaz de capturar os 6 coeficientes dgafe momento (CD,CY,CL,CR,CM,CN).

A validacdo do VLM foi feita utilizando os dadospeximentais e numéricos encontrados em Katz&PIqtka98)

e Phillips&Snyder (2000). Na Fig. (4) é apresentadafluéncia de AR & em Clo, obtidas pelo presente cédigo e
pelos dados da literatura.
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Ja na Fig. (9) é mostrada a influéncia do anguldieéro e proximidade ao solo (h/c) sobrenCL
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Figura 4. Validagao:Gi.x AR x A. a) Presente codigo. b) KATZ-12.16

Ground Effect on CL , for Rectangular Wing (1 = 1.0)
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Figura 5. Validagéo:c),l_x AR(efeito solo). a) Presente codigo. b) KATZA®.

Por fim, é possivel avaliar a interferéncia de wu@erficie aerodinamica na outra plotando o cangpeetbcidades
induzidas pelos vortices das superficies aerodicasniisando o VLM, podendo visualizar a perturbagioegido da
esteira de uma configuracdo de aeronave (asa, eggxenhorizontal e vertical), visto em uma vistaiqpid e outra
traseira na Fig. (10). Pode-se observar o as w&des induzidas para baixo (“downwash”), na regidsterior da asa,
0 que diminui a eficiéncia da cauda.
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Figura 6. Campo de velocidades ao redor de um adi&pleto, para = 10°



3.2 Mecanica de Voo

As principais atividades relacionadas a area deanieg de voo sdo o dimensionamento dos estabiliead®
respectivas superficies méveis para garantir navegtaveis de estabilidade estatica e dinamitec&®e dos atuadores
mecanicos, verificacdo dos niveis aceitaveis deafso manche do piloto, e avaliacdo da respostaedanave no
tempo através de simuladores de vbo.

A estabilidade da aeronave é subdividida em daigag: longitudinal e latero-direcional, pois a hgse de
desacoplamento do movimento da aeronave nesse®idos € valida na maioria dos casos. A condi¢&a pana

aeronave ser estaticamente estavel longitudinatménter derivada negativa do momento de arfagenaviio

~ . d ~ - A
completo com angulo de ataque, i@, = % < 0, para que o momento resultante com qualquer \Eride angulo

de ataque seja sempre restaurador a condicéo iibeou

A Fig. (7) apresenta um avido estavel, um neutroyteo instavel estaticamente. Observa-se que &dam cuja
derivada da curva de CM « é negativa apresenta estabilidade estética lahigél pois, partindo do ponto de
equilibrio P em que o momento de arfagem é nul@g perturbacdo qualquer que leve a um aumento nalcadeg
ataque acarretard um CM < 0 (nariz para baixosam@dp a diminuicdo devoltando ao equilibrio.

Coeficiente de
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CM
CM (+): Nariz para Cima Instavel
ACABRAR 2
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APICAR Estavel

Figura 7. Estabilidade estatica longitudinal: imstaneutro, estavel

Para se obter a derivada @Mo avido completo, parte-se do equacionamentoadeemtos com pélo no centro de
gravidade, levando em consideragdo a contribuigdasd, estabilizador horizontal, fuselagem, e agigaopulsiva, e
em seguida adimensionaliza-se a equacdo dividinulaapor (/2 pV?2.5.¢), e por fim, deriva-a em. Em geral, as
contribuicBes mais significativas sdo da asa édiigador horizontal, apresentados esquematicamentég. (8).
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Figura 8. Contribuicédo da asa e estabilizador botad para CM
A equacéo (2) é a equacao completa de momentasadem com pélo do no C.G. para o esquema da Fig.(8
Z M(CG) =

Myc, + Ly cos(ay, — iy). (Xac, — Xcc) — Dy cos(ay, — iy,). (Zee — Zac,)
+Ly. sin(ay, —iy). (Zce = Zac,) + Dy sin(ay, —iy). (Xac,, — Xce)
+Mac, — Lur-cos(ay — iy — e+inr) - (Xce — Xacyy) — Dur-cos(ay, — iy — e+inr) . (Zee — Zacy,)
+ Lyr.sin(ay — by — e+ipr) . (Zeg — Zacyr) — Dur-sin(ay — by — etinr) . (Xee — Xacy)  (2)

Observe que no equacionamento anterior, todasséndias (X-X,) ou (4-Z,) foram escritas de modo a serem
guantidades positivas. Tomando as aproximac¢desedeepos angulos (até 15°) tal que sir{xx e cos(x)~ 1,
introduz-se erros inferiores a 4% na aproximacatudedo cosseno e inferiores a 1% na aproximacdard#io seno.
Além disso, como L >>D, em geral da ordem de 10 gekes maior para alongamentos observados em hieds;se
considerar as contribuicbes das componentes héasizatespreziveis, entdo reescreve-se

Mo = Mye, +Lw. (Xac, —Xce) + Macyr — Lur- Xee — Xacyr) (3)

Adimensionalizando, agora, a equacéo ao dividif(jpet.s.c) se obtém

CMgg = CMag, + CLy,. (A975CC) L My — CLyy. (M) . (ﬁ) (2 ()

c Sw 1/20V,,°

Em que a razéo entre pressdes dinAmicas experiiasnpelo estabilizador horizontal e a asa é chamiédéncia

da cauday = (Yj;’;’:f) variando em geral entre 0,8-1,2 dependendo aedacesta na esteira da fuselagem ou da asa, ou

se existe um motor cujo bocal de saida esteja is0praobre a cauda. Ja o produto da distancia adiomeh do




estabilizador horizontal ao C.G. pela razéo de doeastabilizador horizontal e asa é chamado desfi&de volume de

cauda horizontal G = (M)(%) e seus valores tipicos variam entre 0,40 — GG&Qundo Raymer(2006) —

c
Tab.6.4.
Finalmente, substituindoL,, = CLg,,. (ay — i) € CLyr = CLq,,. (aw-iw-2+iyr), € derivando em, lembrando que a

definicdo centro aerodinamico (AC) de uma superfé@rodindmica € o ponto em que o0 momento de anfage se
altera com angulo de ataque, vem

_ dM¢g Xacw—XcG XcG=Xacyr\ (Sur 1/2pVyr? de
Asa Estabilizador Horizontal

Em que o termc(j—i) € o gradiente de downwash, ou seja, 0 quanta@steiescoamento da asa diminui o angulo

efetivo enxergado pela cauda. Valores tipicos para parametro giram em torno de 0,20 — 0,30 emevadminuem
significativamente quando sob efeito solo. Umaiaagbreliminar é feita para se entender o efeitairdeC.G. mais
dianteiro ou mais traseiro sobre a estabilidadelofoos termos da equacdo (5) s@o positivos, comca@scdas
distancias dos centros aerodindmicos da asa eiliesiddr horizontal ao centro de gravidade. Comanalestrado
anteriormente, para uma aeronave ser estaticarastdteel longitudinalmente, deve-se satisfa@dvicg, < 0. Como o
eixo X é orientado positivamente no sentido dozda aeronave, mantendo fixas as posicdes da es@kalizador
horizontal, quanto mais dianteiro o centro de gtage, mais negativas serdo as contribuicdes dé’iﬁscé(ﬂ) e do
estabilizador horizontaJ-(%) para aCMcg, €, portanto, mais estavel serd o avido. Analogamepianto mais
traseiro o centro de gravidade, menos estavebsaeaonave.

Para se ter uma aeronave estaticamente estavelodabnente, deve-se satisfazer a condigdo da atkrivlo
momento de guinada CN com o angulo de derrapdysaja positiva para que 0 momento de guinada eggaltao
surgimento de qualquer angulo de derrapa@gd seja restaurador, ou seja, {CNO, como observado na Fig. (9).
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Figura 9. Estabilidade estatica direcional
Para se ter uma aeronave estaticamente estavellaate, deve-se satisfazer a condicdo de deridadaomento
de rolamento CR com o angulo de derrapageseja negativa para que o momento de rolamentdtaptl ao
surgimento de qualquer angulo de derrapafend seja restaurador, ou seja, GR, como observado na Fig.(10).
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Figura 10. Estabilidade estatica lateral

3.3 Peso

A rotina de peso tem por objetivo estimar o pesmovala aeronave, necessario para o posterior cakbos
pardmetros de desempenho do avido, e atua comacfyrepalizante a asas muito longas, ou de areds alevadas,
muito enflechadas, ou com diedros excessivos,r@ldta que 0 programa convirja para avides excensinge grandes
simplesmente por apresentarem boas caracteripticamente aerodinamicas.

Considera-se que a massa da aeronave € compoata@eh das massas de seus componentes, a ligtar: as
estabilizador horizontal, estabilizador verticaklite, fuselagem/estrutura, tubo de cauda (tailjpcen demais
componentes (links/cabos/aviénica/etc), utilizandmo base dados histéricos das massas de outros. HPA

Mvazia = Masa + Mest.hor. + Mest.vert. + Mhélice + Mfuselagem + Mtailboom + Mmicelﬁnea (6)

estrutura

3.4 Desempenho

Os célculos de desempenho séo, em geral, segmsrmtadtrecho da misséo, Fig. (11). Para o pregenjeto, os
trechos de maior importancia séo a decolagem, aubidruzeiro, que terdo seus calculos detalhadsegyair, nos
parametros de maior interesse para o projeto do étR4uestao.

e

Figura 11. Trechos da misséo



Decolagem

Trés parametros principais séo calculados: veldesiae estol, de decolagem, e comprimento depmstadecolar.
A velocidade de estol é a minima velocidade emagsiestentacéo equilibra o peso W, pois paMCL = Clmax.

W=1L

1 2w
L= EpVestolz-S- CLpax - Vestor = /m (7)

Ja a velocidade de decolagem segue a norma FAR2Raecdo 51 da FAA, em que para um avido monamoto

Vdecolagem =12 . Vestar (8)
E a equacdo diferencial que rege a corrida em @stéadescrita na equacéo (9), feita com basegn#l1).
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Figura 12 — Diagrama de for¢as na decolagem

av(i)

M T =T — Fat —-D

av(i . .
L =W - ‘;i) = % [(T(@) - w.M.g) + (u.CLsoto — CDsp0). (5 p-V(D)2.S)] 9)
Subida

Os parametros de desempenho da fase de subidaésgolo de trajetdria ou de subigaa taxa ou razéo de subida
(“rate of climb”) RC, e a velocidade de subid@a \Considera-se a hipotese de subida equilibradagAl13) explicita a
relacdo entre o angulo de ataquéformado com o vetor velocidade), o angulo deettajay (formado entre o vetor
velocidade e a horizontal), e o &ngulo de atitufermado entre o nariz do avido e a horizontal).

Sustentagdo

(10)
Figura 13 - Diagrama de forcas na subida
Cruzeiro

Na fase de cruzeiro, considera-se a hipotese daivetado (equilibrado) e ndo- acelerado, Fig. (DBtparametro
de maior interesse € a poténcia requerida pareemanbo equilibrado, obtida pelas relacbes delibgioi

Sustentacdo
Arrasto
2 a
€= —

Peso

Figura 14 - Diagrama de forgas no cruzeiro
P=T.V (11)
EixoX: T=D — isolaT: T =2pV2.S.CD (12)

p.S.CL

EixoY:W =L — isolaV: V= / zW (13)

Substituindo T e V na equagdo de P vem a poténaqigerida para se manter o voo equilibrado e néerac® na
equagéo (14) e seus pares Velocidade-CL associegiaacdo (15)

W .
Preq = cL/cp’ w/p-zs_‘-/gl- (14)

V(CL) = | 2% (15)

p.S.CL




4. Modelo de Sintese

O modelo de sintese paramétrica € um algoritmoodeepcéo de aeronaves viaveis de acordo com agdest
pré-estabelecidas ao projeto, através de sucegsitiaas de calculos a partir da sua geometrianéiro, gera-se uma
aeronave aleatoria representada por um vetor dengéiros geomeétricos, a entrada do modelo de simteaeronave
passa entdo por uma rotina de célculo dos seumpas aerodinamicos, e de estabilidade e conBel@ aeronave é
estavel, ela tem sua massa estimada pela rotipasie e entao, seus célculos finais de desempéohealizados. Se a
aeronave gerada passa por todos as rotinas, eld@ ehamada de solucdo e armazenada para fornaapaopulacao
critica inicial, que sera posteriormente otimizadaso a aeronave viole a condi¢do de algum fidl® € descartada e
outra aeronave é gerada, de forma iterativa. @ftexna do modelo esta disposto na Fig. (15).

Parametros
Geométricos Gera Avido (Geometria)_

da aeronave ;

Aerodindmica

Performance
da aeronave

Figura 15 - Fluxograma do modelo de sintese paraaét

5. Algoritmo de Otimizacéo

O ser humano possui, em uma Unica molécula de DRBApares de longas seqiiéncias do DNA chamados

cromossomos. Cada cromossomo possui inimeros dgemsados por seqiéncias especificas de acidosicoglé
responsaveis por determinar uma série de carditasigisicas. Uma analogia pode ser feita entreaeacteristicas de
um aviao e o DNA de um ser vivo, ao imaginar qaiéo sob projeto pode ter seu DNA dividido em&mwssomos:

geometria, aerodindmica, estabilidade, peso, emgesgho, tendo cada um desses cromossomos divezees gue

determinam as caracteristicas do avido completoepemplo, os genes da envergadura e area no csomosda

geometria, ou os genes do CLmax e CDO no cromoss@anaerodindmica, como exemplificado pela Fig..(16)

As caracteristicas transmitidas a geracéo seg(geja por meio de reproducdo sexuada ou mutaca@pmEmas em
relacdo ao cromossomo geometria, de modo que toslademais cromossomos (aerodindmica, estabilidzeky,
desempenho) sao conseqliéncia direta dela, ndo sendmitidos diretamente da geracdo parentalad fitm outras
palavras, s6 as caracteristicas geométricas s@ntitidas, e as demais sao calculadas a partiltideaUA selecdo dos
individuos que transmitirdo suas caracteristicas descendentes deve ser feita por meio de clasds entre os
elementos de uma populagéo, segundo uma ou magdefsimbjetivo escolhidas para guiar a direcao idazatcao.

GENES CROMOSSOMOS

| Asa i
Fuselagem j|»Geometr|a
Estabilizador

Forgas

Aerodindamica
Momentos

Derivadas

Margens } Estabilidade

Massa asa Pe
Massa avido eso

Velocidade
Poténcia

Figura 16 - DNA do avido

Algoritmo Genético

Segundo Goldberg (1989), existem 3 mecanismosritese& evolugao: reproducio sexuada dos mais ddapta
divisbes meidticas, recombinac@wdssing-overde genes, e mutacdo. O conceito da selecdo natiral no fato de
apenas uma porcentagem das melhores aeronave®aex: os 30% melhores) transmitirem suas caiatitas as
aeronaves filhas (da préxima geracdo da populag@opsidera-se que na reproducdo sexuada, metagle da
caracteristicas é proveniente da mae e os demés B0 pai. Além da hereditariedade, é inclusa a teg
recombinacédo de genes, que ocorre na naturezatewamparelhamento das cromatides irmas, em qiecps de
genes (das caracteristicas geométricas apenasjosados entre si. Por fim, introduz-se uma taxandéacdo para
garantir a variabilidade da préxima populacédo gergdrantindo que a solucdo convirja para um maxjiobal e nao
local. Esse processo de evolugdo da populagatoéittiativamente, até que se observe a estaldilivdgs parametros
da fungdo de mérito no tempo (nimero de geracéeg)e indica a convergéncia para a fronteira det®ar

Killer Queen

O Killer Queen difere do algoritmo genético por réiastir divisbes meidticas, apenas mitéticas. @oimo é
baseado na reprodugdo de formigas, em que poputic@eracdo seguinte € gerada a partir de mutagdeselhor
individuo da geracéo parental. Ou seja, apoés €zsdos os individuos da populagdo inicial, a pmigeragdo sera
obtida através de mutac¢des das caracteristicashmnindividuo (formiga rainha).



6. Resultados

Na etapa conceitual, foi obtida a poténcia humaspodivel, Fig.(17), definida a configuracdo getfalaeronave,
tabela 1, e os limites dos intervalos da para o&npetros geométricos da rotina de geracédo de aereadeatorias.
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Figura 17. a) Poténcia humana disponivel [W].b) Poténcia especifica [W/kg]

Tabela 1.

TABLE IV-1
RESULTS OF INITIAL SCREENING TESTS

Vo, max  We Max P 100% B/Wt. 70% P/Wt.
o, tml/min/kg) (kg) (watt) (watt/kg) (vatt/kg)

55 51.2 206 4.03 2.82

47 82.6 280 3.39 2.37

59 55.6 235 426 2.97

60 52.8 206 3.90 2.73

66 73.0 324 4.4k 3.11

b)

Configuragéo geral da aeronave

Subsistema Configuracéo
Propulsao 1 Hélice bi-pé/transmisséo por correiidpe
Trem de Pouso Convencional/Em linha/ 2 rodas
Asa Alta/9 perfis selecionados
Fuselagem Carenada/cockpit: piloto deitado/inicdim da asa

Empenagem Horizontal

Convencional ou Canard

Empenagem Vertical

Unica/convencional

Tailboom

Tubo de carbono

. Fonte: Wilsd2)/MIT(1986)

Definida a configuragéo da aeronave, pode-se ingigmn o programa de busca extensiva de aeronakempdelo de
sintese, gerando uma populacéo inicial de 180iithdds. A funcéo objetivo escolhida foi de minimizagla poténcia
requerida e da velocidade de estol, representaspectivamente, a facilidade de manter a aeromaveoe e o nivel

de seguranca no

280

260
240
220
200

180

160

inwmpmd [

140
120

100

- i
T L FaTE F 4+

A-;’,’ﬂﬁﬂfﬂ T+
R W

a0

caso de alguma falha em voo. Gadento da popula¢édo na fronteira de Pareto énaskag. (18).
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Figura 18. Evolucéo da populagdo com a rotina ieiza¢ao
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O avido final escolhido é entdo mostrado na Fig),(Gue ¢é a tela da interface grafica do prograeardilise dos
avibes gerados. Nela é possivel reorganizar tqu#palacdo de aeronaves segundo 2 critérios quaisgugrafico do
canto a esquerda, sejam eles geométricos, aerddosrde estabilidade, peso ou desempenho, vianalkza evolucédo
das geracdes de populagdo em diversos aspectnda Aipossivel visualizar todos os dados e parasnedtculados do
avido selecionado do grafico na lista do cantoriofee plotar sua geometria 3-D no grafico a tireDs dados

principais do avido escolhido estéo dispostos ga(2D).
d File Edit View Inset Tools Desktop Window Help
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Figura 19 - Saida da interface grafica com o aggimlhido, e perfis da asa, empenagens, fuselagéfice



Visualizacéo da Aeranave

Envergadura 36,8 [m]
Altura 2,3 [m]
4 | Comprimento 7,9 [m]
3 Area asa 34,7 [m?)
2 Massa Vazia 41,3 [kg]
f PoténciaRequerida 97 (W]

Figura 20 — Dados do avido escolhido

7. Simulador de Voo

Escolhido a aeronave, a Ultima etapa do trabath@®gramacgdo de um simulador de voo. Para a pmnagé&o do
simulador, foi utilizado o ambiente Simulink do N&dit, que permite razoavel facilidade em se conectacontrole via
USB ao computador pessoal, para pilotar o mesmopiégente caso, foi utilizado um controle de 4 ixada
aeromodelo, com saida USB para o computador, cisposto na Fig. (21).

Figura 21. Hardware utilizado para o simulador: potador pessoal e controle USB de 4 canais

O simulador foi feito de modo a resolver as equagfiemovimento com as contribuicdes da forca petasdorcas
e momentos aerodinamicos obtidos por meio de iokeg¢fes de um banco de dados aerodindmico e deadesi de
estabilidade, gerados com o método dos vérticesedas (VLM) desenvolvido. O banco de dados gekadarregado
no simulador antes de 0 mesmo, pois rodar a rdondLM impediria que o simulador fosse em tempd.rea

Para a confecgdo do ambiente do mundo de simulégéatjlizado o editor de mundos do V-Realm Build@=0 -
[VRML1] do proprio Simulink. Apdés gerado os ambiesit € possivel utilizar a biblioteca do V-RealmI@en para
adicionar objetos (arvores, casas,etc) ao mundal@riJa para a criacdo do avido, foi necessariendédo com o
auxilio do software 3DMAX e exporta-lo no formatavtl”, ou de maneira mais imediata, abrir a figdeaplotagem do
avido na tela da interface grafica, e usar o comdwdnl (gca, ‘aviao.wrl’);” para converter a figudo aviao em um
objeto importavel para o ambiente criado. Duas anagla saida grafica do simulador estdo dispoatksy. (22).

. Figura 22 - Duas vistas da tela do simulador deern@&imulink

Uma resposta da simulacdo é visualizada na Fig, @8 que foi dado uma entrada rampa no comando de

profundor e observada a resposta longitudinal:cidémles horizontal U e vertical W, taxa de arfaggre angulo de

ataquea. Observa-se uma aeronave estavel também dinamitan@esta agora construir um protétipo do aviao

projetado para comparacao das qualidades de voo cimulador.
Entradas

] 1 i
] 5 10 15 20 % kL
Tempo [s]

Figura 23 - Resposta longitudinal do simulador gataada no profundor
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8. Conclusodes

O projeto de design de um avido movido a propulsfimana em questao caracteriza um enorme aprendizado
frentes de aerodindmica, mecénica de voo, otimizagditidisciplinar e projeto de aeronaves, tend sstudadas e
aprofundadas de maneira vasta, exemplificado pelgramacdo do codigo aerodindmico tridimensionaliaitices
discretos (VLM) com capacidade de capturar intavagére maltiplas superficies, com enflechamentygrad, e efeito
solo, pela programacédo das rotinas de calculo @éitdade estatica no modelo de sintese, pelarpnuggédo de um
modelo de sintese paramétrica de aeronaves carisisterobusto em sua multidisciplinaridade com asutireas
(aerodinamica, estabilidade, peso, e desempenl@}remamente Util para a aplicacdo dos algoritdestimizacao
baseados em teorias evolucionarias, e por fim, relgramacao de um simulador de voo em tempo fiedtd, a partir
de um banco de dados aerodinamicos e de estalili@acesultado final do trabalho € uma ferramenthidnsciplinar
de projeto de aeronaves, capaz de analisar séesiles multiplas entre parametros, e com uma agergrafica que
permite checar visualmente possiveis inconsisténuis modelos fisico e matemético do modelo desgnte ainda
avaliar as qualidades de voo por meio de um simulad

Dentre as ressalvas do projeto estdo o fato decguep o foco do trabalho ndo esta no calculo esaljté
possivel que a rotina de estimacédo de peso daseroido estivesse bem representativa, o que faniasoltados da
rotina de desempenho, principalmente no tocantkulo da poténcia requerida (que varia com o pag@ elevado
a 1,5), perder credibilidade. Para sanar estemgsioblema, as rotinas que estimam o peso vazi@edonave foram
feitas de maneira conservadora e baseando em Hetdscos de ouros HPAs, variando cada uma dact=fsticas
geométricas da asa (area, envergadura, enflechantbediro, etc). Mesmo possuindo um célculo corsskw para o
peso, ainda é necessario conceber uma estrut@anigute eficiente a dos HPAs nos quais as corretagé estimacao
de peso foram baseadas, o que por si s0, ja repras® enorme desafio de engenharia.

Finalmente, o proximo passo deve ser a construgdanprotétipo em escala pra se comparar as qdakda
de voo observadas no simulador com as do protétipo.
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DESIGN OF A HUMAN-POWERED AIRCRAFT

Gustavo Eidji Camarainha Fujiwara
University of Sao Paulo — Polytechnic School - Braz
gustavofujiwara@gmail.com

Abstract. The present work contemplates the design of glesiseat human-powered aircraft, with focus on tiedds of
aerodynamics, flight mechanics and multidisciplnaptimization, where there is no purpose of buiddit. The project goal is
achieved through an initial review of referenced dackground on previous HPA (human-powered atjcpabjects, followed by
coding computational tools capable of evaluatirgttidimensional aerodynamic characteristics oawdoitrary subsonic aircraft, and
predicting its stability & control characteristidtss empty weight, and calculating its performapaeameters to take part in a aircraft
parametric synthesis model, which will allow assegshe space of possible aircraft in a comparatreg and, later, optimizing the
designed aircraft in a multidisciplinary fashiomatigh a genetic algorithm. At last, the chosenraftés piloted in a real-time flight
simulator in order to evaluate its flying qualities

Keywords. Aircraft Design, Aerodynamics, Flight Mechani&njulation), Multidisciplinary Optimization, Fligi&imulator



